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10. CONTENIDOS: Hoy en dia para modificar la potencia de una turbina se
deben alterar dos parametros: el flujo masico que pasa a través de los alabes
de la turbina y la temperatura del fluido de trabajo a la entrada del rotor; esto
ocasiona la necesidad de implantar sistemas de refrigeracién obteniendo asi un
alto rendimiento en el motor. Una caracteristica notable en el desarrollo del
turborreactor ha sido el aumento continuo que ha experimentado la
temperatura de trabajo de la turbina, por esta razén se implementaran métodos
de refrigeraciébn, ya que con esto se logrard mejorar el material, la
aerodindmica y la geometria de la turbina. Ademéas se evidencia que se han
utilizado varios sistemas de refrigeracién los cuales son®: el método por
Conveccion, donde explica que el calor que recibe el alabe de los gases de
combustién es conducido a través del metal hasta el aire de refrigeracién que
circula por el interior, como el calor cedido depende de la superficie de contacto
gue los circuitos internos del alabe exponen al refrigerante, estos conductos
presentan la mayor superficie posible, fabricandose con aletas nervio, etc. El
segundo método a utilizar es el de Conveccion Forzada, el cual se puede
evidenciar cuando un chorro de aire de refrigeracion incide sobre la superficie
elegida es decir en las zonas del alabe que estan especialmente calientes, la
mayor capacidad refrigerante de este método se debe al elevado coeficiente de
transmision de calor que se obtiene en la region de impacto; el tercer método a
manejar en la Refrigeracion por pelicula de aire, esta consiste en la formacion
de una pelicula de aire sobre una o varias zonas de la pared exterior del alabe,
este sistema de refrigeracién implica la conveccion en los orificios de expulsién
del aire ya que la pelicula de aire refrigerante, que se forma en las paredes del
alabe expuestas a los gases se pierde rapidamente porque termina
mezclandose con estos por consiguiente este tipo de refrigeracion tiene que ser
renovado por medio de sucesivas ranuras de inyeccion; el cuarto método a
emplear en el de transpiracion, que consiste en que el alabe es fabricado con
un material poroso, que establece una pelicula de aire continua sobre la
superficie, la uniformidad de la pelicula es el factor principal que reduce la
cantidad de calor que los gases pueden transferir al metal; el quinto método es
el Enfriador evaporativo, el cual reduce la temperatura de una corriente de aire
a través de la evaporacion de agua y es aplicable en lugares donde el aire es
célido, y es més efectivo en ambientes secos, el enfriamiento se logra haciendo
pasar el aire a través de un filtro por el cual se deja que escurra el agua, debido
a la baja humedad relativa del ambiente, parte del agua liquida se evapora.
Otro método de aplicacion seria el Sistema Niebla el cual trabaja con el mismo
principio del enfriador evaporativo, pero en lugar de un filtro usa billones de
micro gotas de agua atomizada para el intercambio de energia, y es posible
alcanzar disminuciones en la temperatura del aire de hasta 20°F, este sistema
eleva la humedad relativa hasta el 100%.

El método de Compresion Hiumeda, modifica el control de la turbina de gas y
cambios adicionales en algunos componentes, a fin de hacerlos mas seguros y



confiables, el incremento en la potencia viene de una combinacién de los
efectos de un enfriamiento evaporativo. El ultimo método a aplicar es la
Refrigeracion Mecanica, este un sistema el cual es capaz de mantener una
temperatura del aire tan baja como se desee, sin importar las condiciones
ambientales. Como estos hay muchos sistemas de refrigeracion que son
utilizados con el fin de modificar la potencia del motor.

11. METODOLOGIA: Es de caracter experimental-analitico, con un enfoque de
analizar la influencia que generan los métodos de refrigeracion aplicados a los
alabes de turbina utilizando CFD.

12. CONCLUSIONES: Los célculos térmicos sirvieron como base para
desarrollar todos los parametros iniciales de la micro-turbina. Al aplicar los
métodos de refrigeracién el método de conveccion forzada fue escogido ya que
este método no es tan complejo lo que produce una facil construccién vy el
aumento de temperatura necesario para ocasionar un mayor trabajo Gtil y un
buen rendimiento del motor, logrando una mejor operacion del mismo.

Al realizar la comparacion de los célculos térmicos del motor base y del motor
modificado se observa que tanto el empuje como el consumo de combustible
aumenta ya que al manejar temperaturas altas el SFC se incrementa.

El método de refrigeracion implementado por conveccién forzada fue escogido
ya que éste no es tan complejo, lo cual facilita el proceso de fabricacion.
Adicionalmente, al compararlo con otros métodos de refrigeracion, se logra
reducir hasta 200°C la temperatura, lo cual mejora la operacion de la turbina.
Incrementando el ITT se aumentara el consumo especifico de combustible ya
gue la energia calorifica necesaria para aumentar la temperatura dentro de la

| camara de combustion sera mayor que en el motor base.

El proyecto estd sujeto a una verificacion experimental, ya que éste es

netamente empirico, por lo que se recomienda hacer un estudio mas detallado

de los fenémenos térmicos causados por la disminucion de temperatura del
| método de refrigeracion.
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NOMENCLATURA

w

: Angulo de entrada de la velocidad relativa.
B3 : Angulo de salida de la velocidad relativa.
@z: Angulo de entrada de la velocidad absoluta.

@3 : Angulo de salida de la velocidad absoluta.

U: Velocidad media del alabe.
Va : Velocidad relativa a entrada del rotor.
Cs : Velocidad absoluta a la entrada del rotor.

Cs : Velocidad absoluta a la salida del rotor.

I . . )
#: Velocidad relativa a la salida del rotor.
Crotor : Cuerda rotor

Cesraror : Cuerda estator

S: Espaciamiento entre alabes

R: resistencia en el sistema W

W

h: coeficiente de transferencia de calos por conveccion m?

A: area superficial de trasferencia de calor ™

b= altura promedio del alabe

W
k= coeficiente de conductividad térmica - e

W
Q = Transferencia de calor mk

T, = Temperatura a la entrada del rotor ke

T;= Temperatura a la salida del rotor k"
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1. INTRODUCCION

Se realizo el trabajo correspondiente en la turbina, el cual consistié en recibir
los gases de la camara de combustion donde la energia calorifica que se
origina en ésta se emplea para producir empuje y mover el eje el cual va hacer
rotar al compresor; el conjunto rotor esta sometido a altas temperaturas que en
este caso es de 1000°K por ende es necesario la aplicacion de los métodos de
refrigeracion en las primeras etapas de la turbina en un motor de bajo flujo
masico esto es de gran importancia ya que se obtendra un incremento en el
empuje y rendimiento térmico los cuales permiten manejar cierto grado de
temperatura de acuerdo a las necesidades y limites del turborreactor; donde los
estatores guias de entrada y los alabes del rotor de la turbina soportaran
cargas, efectos térmicos, vibraciones y la fatiga que se puedan presentar; y asi
se podra manejar grandes temperaturas a la entrada de la turbina sin llegar a
afectar la estructura, el rendimiento, la aerodinamica y el disefio de la turbina,
este aumento de ITT causa un incremento en la velocidad de salida de los
gases, originando asi un empuje especifico y una relacion de compresion mas
elevada con el propdsito de disminuir el consumo de combustible y aumentar la
potencia del motor.

El proceso de refrigeracion se logra extrayendo aire de las ultimas etapas del
compresor , este aire fluye a través de unos conductos llegando a los agujeros
internos que tienen los alabes del rotor donde al salir el aire de estos orificios
se produce una transferencia de calor lo que hace que al salir el gas de estas
perforaciones se forme una pelicula de aire sobre la superficie del alabe
logrando aislar de los gases calientes sobre esta area lo que causa que las
aleaciones solo se utilicen en partes especificas y necesarias; es decir que la
implementacion de nuevos materiales en los alabes de las turbinas ha podido
permitir un desarrollo mecanico y térmico; pero el sucesivo aumento y falta de
uniformidad de la temperatura a la salida de la cAmara de combustion se ha
tenido que efectuar métodos de refrigeracién en la turbina aumentando la
resistencia mecanica y mejorando los limites térmicos influyendo asi tanto en el
coeficiente de dilatacién como en el coeficiente de conductividad térmica.

En el trabajo a desarrollar se emplearon los diferentes modelos de refrigeracion
gue son: confeccién forzada, refrigeracion por pelicula de aire y materiales
porosos; pero para lograr el analisis de la operacion de los métodos de
refrigeracion aplicados a los alabes de la turbina de un motor de 0.5 kg/s se
analizara lo siguiente: teoria, la cual servirhA como método de investigacién
donde después se emplea todo concepto para el andlisis del proyecto; calculos
térmicos; GAMBIT, se obtendra el enmallado donde se manejan tres tipos de
figuras, lo que consiste en simular primero el alabe sin ningun tipo de
perforaciones, segundo, se realizan unos agujeros circulares al alabe y por
ultimo se obtendr4a un alabe el cual tendra una geometria diferente;
simulaciones, se realizara simulaciones en CFD (Dinamica Computacional de
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Fluidos) con el fin de compararlos con los datos experimentales de a la
geometria escogida en GAMBIT, se daran las condiciones de contorno
obteniendo asi los diferentes resultados de acuerdo al estudio de cada tipo de
refrigeracion y escogiendo el mejor método aplicado a la turbina.

De acuerdo al andlisis hecho en CFD y escogiendo la mejor simulacion, de
manera que esta cumpla con todas las necesidades del proyecto, se realizala
modificacion a la temperatura de entrada de la turbina (ITT) y se da el
respectivo resultado.
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2. PLANTEAMIENTO DEL PROBLEMA

Hoy en dia para modificar la potencia de una turbina se deben alterar dos
parametros: el flujo masico que pasa a través de los alabes de la turbina y la
temperatura del fluido de trabajo a la entrada del rotor; esto ocasiona la
necesidad de implantar sistemas de refrigeracion obteniendo asi un alto
rendimiento en el motor.

Una caracteristica notable en el desarrollo del turborreactor ha sido el aumento
continuo que ha experimentado la temperatura de trabajo de la turbina, por esta
razon se implementaran métodos de refrigeracion, ya que con esto se lograra
mejorar el material, la aerodinamica y la geometria de la turbina.

Ademas se evidencia que se han utilizado varios sistemas de refrigeracion los
cuales son®: el método por Conveccion, donde explica que el calor que recibe
el dlabe de los gases de combustion es conducido a través del metal hasta el
aire de refrigeracién que circula por el interior, como el calor cedido depende de
la superficie de contacto que los circuitos internos del alabe exponen al
refrigerante, estos conductos presentan la mayor superficie posible,
fabricandose con aletas nervio, etc. El segundo método a utilizar es el de
Conveccion Forzada, el cual se puede evidenciar cuando un chorro de aire de
refrigeracion incide sobre la superficie elegida es decir en las zonas del alabe
gue estan especialmente calientes, la mayor capacidad refrigerante de este
método se debe al elevado coeficiente de transmision de calor que se obtiene
en la regién de impacto; el tercer método a manejar en la Refrigeracion por
pelicula de aire, esta consiste en la formacion de una pelicula de aire sobre una
o varias zonas de la pared exterior del alabe, este sistema de refrigeracion
implica la conveccion en los orificios de expulsion del aire ya que la pelicula de
aire refrigerante, que se forma en las paredes del adlabe expuestas a los gases
se pierde rapidamente porque termina mezclandose con estos por consiguiente
este tipo de refrigeracion tiene que ser renovado por medio de sucesivas
ranuras de inyeccién; el cuarto método a emplear en el de transpiracion, que
consiste en que el alabe es fabricado con un material poroso, que establece
una pelicula de aire continua sobre la superficie, la uniformidad de la pelicula
es el factor principal que reduce la cantidad de calor que los gases pueden
transferir al metal; el quinto método es el Enfriador evaporativo, el cual reduce
la temperatura de una corriente de aire a través de la evaporacion de agua y es
aplicable en lugares donde el aire es calido, y es mas efectivo en ambientes
secos, el enfriamiento se logra haciendo pasar el aire a través de un filtro por el
cual se deja que escurra el agua, debido a la baja humedad relativa del
ambiente, parte del agua liquida se evapora.

'PDF, http:// www.wearcheckiberica.es/boletinmensual/pdfs/caso_real.pdf
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Otro método de aplicacion seria el Sistema Niebla el cual trabaja con el mismo
principio del enfriador evaporativo, pero en lugar de un filtro usa billones de
micro gotas de agua atomizada para el intercambio de energia, y es posible
alcanzar disminuciones en la temperatura del aire de hasta 20°F, este sistema
eleva la humedad relativa hasta el 100%.

El método de Compresion Hiumeda, modifica el control de la turbina de gas y
cambios adicionales en algunos componentes, a fin de hacerlos mas seguros y
confiables, el incremento en la potencia viene de una combinacién de los
efectos de un enfriamiento evaporativo. El ultimo método a aplicar es la
Refrigeracion Mecanica, este un sistema el cual es capaz de mantener una
temperatura del aire tan baja como se desee, sin importar las condiciones
ambientales. Como estos hay muchos sistemas de refrigeraciéon que son
utilizados con el fin de modificar la potencia del motor.

Tabla 1. Comparacion entre turbinas clasicas y modernas

DESCRIPCION TURBINAS

CLASICAS MODERNAS

Temperatura 850°C 1000 —1200°C

Fuente: http://libros.redsauce.net/Turbinas/Gas/PDFs/05Tgas.pdf

Esta tabla muestra las temperaturas manejadas por una turbina a gas, donde
se ve representado un desarrollo que se ha venido generando en los
turborreactores tal prueba es que la turbinas modernas operan con
temperaturas altas, donde este perfeccionamiento requiere de métodos de
refrigeracion para obtener mejoras en el motor.
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3. DESCRIPCION Y FORMULACION DEL PROBLEMA

¢QUE METODO DE REFRIGERACION APLICADO A LAS PRIMERAS
ETAPAS DE TURBINA ES EL MAS EFICAZ PARA INCREMENTAR EL
EMPUJE PRODUCIDO POR UN TURBORREACTOR?

El empleo de altas temperaturas a la entrada de la turbina causa que tanto el
rendimiento como la potencia especifica del motor aumenten, mejorando el
rendimiento de la transformacion de energia térmica en energia mecanica. A
raiz de las altas temperaturas que se presentan a la entrada de la turbina es
necesario emplear sistemas de refrigeracion que nos permitan mejorar el
rendimiento del motor.

La ejecucion del mejor tipo de refrigeracion o en dado caso la union de varios
sistemas; dan como resultado una resistencia térmica de los materiales, una
resistencia a las fuerzas centrifugas, a las fuerzas de flexién, vibraciones y
choques térmicos entre otros. Ademas al implementar un sistema refrigerante
se reducen los costos en cuanto al material de la turbina porque si se utilizan
sUper-aleaciones estas suelen ser muy costosas por esta razén es de gran
beneficio utilizar un sistema refrigerante.
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4. JUSTIFICACION

El proyecto es realizado debido a la gran importancia de los métodos de
refrigeracion utilizados en las primeras etapas de la turbina lo que hace que el
trabajo a desarrollar sea necesario, ya que permitira saber la variacion de
rendimiento en un motor de bajo flujo masico, utilizando sistemas de
refrigeracion de turbinas; para esto es necesario utilizar un software y realizar
la simulacion del alabe sometiéndolo a los distintos cambios o diferentes
procesos de refrigeracion, en el que se podra observar el comportamiento del
fluido a través de la etapa.

Dar un andlisis termodinamico con datos especificos como lo es la presion,
temperatura, trabajo, velocidad, energia, la cantidad trasferencia de calor visto
en cada uno de estos sistemas que van ayudar a identificar cual es el mejor
método de refrigeracion aplicado a la turbina.

Este proyecto se encuentra orientado en la Linea de investigacion de Motores
liderada por el Grupo de investigacion GIMOC con el propoésito de optimizar el
rendimiento en el motor, donde el mayor aporte que originaria seria el
mejoramiento en la potencia de salida, la disminucion del consumo térmico
especifico y la disminucion en las emisiones debido al mejoramiento de la
eficiencia total. La propuesta es de utilidad ya que al lograr enfriar el aire en la
succion de la turbina se aumentara el flujo masico a través de ésta y se
disminuira el trabajo demandado por el compresor, ademas se va incrementar
el empuje donde la refrigeracion representara la alternativa que nos permitira
mejorar la eficiencia y la competitividad de las turbinas de gas.

El sistema de refrigeracion es muy importante porque ayuda a contrarrestar las
altas temperaturas que la turbina pueda llegar alcanzar, a mejorar los aspectos
geométricos de la turbina proporcionando un desarrollo en la aerodinamica y
estructura del &labe.
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5. OBJETIVOS

Objetivo General

Analizar la influencia que generan los métodos de refrigeracion aplicados a los
alabes de turbina del motor MTC1 utilizando CFD.

Objetivos Especificos

Realizar los céalculos térmicos y de dinamica de gases del motor base.

Simular en dos dimensiones los métodos de refrigeracion a aplicar: Conveccién
forzada, pelicula refrigerada y materiales porosos, aplicados a los alabes de
turbina.

Realizar los calculos térmicos y de dinamica de gases del motor con el
incremento de temperatura de entrada de la turbina para los métodos de
refrigeracion seleccionados.

Realizar una comparacion de los resultados obtenidos en los calculos térmicos
y de dindmica de gases del motor base y los resultados obtenidos al
incrementar la temperatura a la entrada de la turbina, luego de la
implementacion métodos de refrigeracion seleccionados a los alabes de la
misma.

Cuantificar la variacién en la eficiencia y la potencia producida en el motor
MTC1 como resultado de la implementacion de los métodos de refrigeracion
seleccionados a los alabes de la turbina.

25



6. ALCANCESY LIMITACIONES

ALCANCES

Este proyecto pretende realizar la investigacion y estudio de los diferentes
sistemas de refrigeracion que se puedan aplicar a la turbina del motor MTC1;
estudios basicos de rendimiento, aerodindmico, disefio preliminar y estructuras
llegando hasta la fase de refrigeracion de la turbina.

Dependiendo de los resultados obtenidos en CFD y de los estudios de los
diferentes sistemas de refrigeracion se escogera el sistema de refrigeracion
adecuado para el motor MTC1.

. Se realizard un andlisis de los fenomenos de transferencia de calor que no
puedan capturarse en el andlisis en 2D y en el impacto que puede causar en
los resultados obtenidos.

Realizar un estudio de sensibilidad de malla.

LIMITACIONES

No se simulara en 3 dimensiones ni se construira un prototipo para validacion.
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7. MARCO DE REFERENCIA

En Colombia la practica de la refrigeracion en turbinas se ha realizado con el
objetivo de aumentar la eficiencia, dando mejores resultados en el rendimiento
de la turbina. Miguel Capella Castro y David Vasquez Santos con un claro
ejemplo de su trabajo dieron a conocer la influencia que tienen las
temperaturas sobre las turbinas de gas para asi modificar la potencia de esta’.

En los primeros afios de la historia del turborreactor ocurri6 el avance
metaldrgico mas importante, que permiti6 operar el motor desde los 700°C
iniciales hasta la barrera del millar de grados. En los Ultimos 15 afios la
incorporacion en el motor de una turbina refrigerada, junto a nuevas técnicas
metallrgicas, han permitido un paso importante en la mejora de la calidad
termodindmica de los motores. A través de la historia se ha visto un desarrollo
de los motores el cual ha permitido el perfeccionamiento, la mejora y el avance
de cada componente del motor; lo cual en este caso se ha detectado el
aumento continuo que ha experimentado la temperatura de trabajo de la
turbina®.

En la actualidad los motores que trabajan con temperaturas de turbina muy
elevadas utilizan 3 sistemas de refrigeracion: conveccion, conveccion forzada y
refrigeracion por pelicula.

Hoy en dia los distribuidores construyen los alabes fijos por forja y soldadura de
palastro o por fundicion de precisiéon a la cera perdida; en este caso no
precisan de otro acabado mas que un rebarbado y una limpieza superficial
mediante técnicas ultrasonicas. Las aleaciones coladas por fundicién a la cera
perdida tienen en general una estructura metalogréfica basta, debido a que las
velocidades de enfriamiento son muy lentas.

El procedimiento de fundicion en coquilla ceramica se refiere al moldeo
realizado en cascara. Donde el molde clasico es macizo y robusto y el molde
en céascara soélo tiene unos milimetros de espesor por lo que se enfria mas
rapidamente y el grano es mas fino.

Durante mucho tiempo los alabes moviles de las coronas se han construido por
forja, pero como algunas aleaciones refractarias tienen un intervalo de
temperatura de forja reducido, se ha recurrido a la colada a la cera perdida, que
es de mayor precision en el acabado y mas facil de construir.

2PIZ~)F, Ingenieria y Desarrollo Universidad del Norte.8:89-98,2000.pdf
S0ONATE Esteban. Turborreactores, Teoria y sistemas y propulsion de aviones.
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8. MARCO TEORICO

La configuracion de la micro-turbina MTC1 consta de un eje, compresor y de
una turbina. Donde muestra que al utilizar este tipo de motor el peso disminuye
ya que cada parte es de tamafno reducido; muestra una mayor eficiencia y
bajas emisiones de CO2; pero al mismo tiempo se tiene unas limitaciones
como lo son: la dindmica de altas velocidades, la temperatura, perdidas
parasitas y demas; por ende para que la micro-turbina tenga un mayor
rendimiento es necesario refrigerar una etapa de la turbina mostrando asi una
mejora en la operacién de la misma.

Donde las turbinas manejan actualmente un diferencial de condiciones, lo que
produce valores de temperatura de salida de la cAmara de combustion de
1500K a 1700K donde se debe tener en cuenta la estabilidad de los diferentes
parametros presentados en el motor, una buena distribucién de temperatura y
presiones; todo lo anterior para obtener un mayor trabajo util.

8.1. REFRIGERACION

El aumento de la temperatura a la entrada de la turbina* es una variable de
gran importancia ya que esta influyendo en el comportamiento y disefio del
motor que en este caso T3t corresponde a 1000°K, en consecuencia es
necesario la implementacion de métodos de refrigeracion en la primera etapa
de la turbina especificamente en el rotor, debido a que estese obliga a resistir
tanto esfuerzos térmicos como mecanicos; en el estator no se presentara
ninguna clase de esfuerzo mecanico ya que es un alabe fijo, pero se le debe
prestar atencion pues estos son los que reciben directamente los gases
calientes de la camara de combustién y por ende estan sometidos a altas
temperaturas debido a lo anterior pueden tener una vida atil muy corta. El
procedimiento de refrigeracién consiste en un flujo refrigerante se obtiene del
sangrado de aire del compresor del cual es conducido hasta un disco de la
turbina donde a su vez este va a tener una cantidad determinada de orificios
segun la geometria del alabe, los cuales permitiran la transferencia de calor
formando una pelicula de aire en laque al mezclarse con el flujo de gases
convierte las paredes de los alabes en aisladores de calor gracias a esta pared
de aire.

En la Figura 1 se observa el proceso de refrigeracion® en un motor; el cual
refleja, una determinada zona de el compresor en la que el aire refrigerante
pasa por unos conductos hasta llegar a la zona de alta presion de la turbina
HPT y de baja de presion LPT.

i http://libros.redsauce.net/Turbinas/Gas/PDFs/05Tgas. pdf
® ONATE Esteban. Turborreactores, Teoria y sistemas y propulsion de aviones.
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Figura 1. Detalle de larefrigeracidon del rotor de alta presion del motor RB-
211

Fuente: ANTONIO. Esteban Ofiate. Turborreactores Teoria, Sistemas y Propulsion de aviones.

Figura 2. Circuitos refrigerantes de un turborreactor
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Fuente: ANTONIO. Esteban Ofiate. Turborreactores Teoria, Sistemas y Propulsion de aviones.

Las anteriores figuras ilustran la refrigeracion del rotor de alta presion del
turbofan Rolls-Royce RB-211, donde muestra que los alabes estan refrigerados
por conveccion y por pelicula de aire en los bordes de ataque y salida, también
se refrigera por pelicula de aire el lado de succion del alabe observando que en
las ranuras de paso el aire se acelera, y por lo tanto disminuye su temperatura.
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8.2. POTENCIAL DE LOS METODOS DE REFRIGERACION

El potencial aplicado al método de refrigeracion se refiere a la cantidad de aire
gue necesita cada caso que corresponde entre un 1 al 3 % del aire.

En cuanto a este tema se observa que la refrigeracion por conveccion posee
desventajas debido a la fuerte transmision de calor desde el gas al metal ya
que este conduce rapidamente el calor y las paredes interiores del alabe se
acercan a la temperatura que posee el refrigerante; con este aumento de
temperatura la necesidad de aire es mayor y llega un momento en que el
método no logra cumplir todas las expectativas de su funcionamiento; en
cambio con la refrigeracion por pelicula o transpiracion, la presencia de una
capa de aire aislante entre el gas y el metal reduce la temperatura de entrada
de los gases de la turbina y el flujo de calor hacia la superficie del alabe®.

8.3. ASPECTOS AERODINAMICOS

A continuacion se mencionan los factores que influyen en las pérdidas
energéticas de la turbina los cuales estan asociados a los métodos de
refrigeracion’.

Tabla 2. Aspectos aerodinamicos de una turbina refrigerada

De acuerdo al éangulo de expulsion y la
cantidad de aire inyectado variara el
rendimiento de la etapa es decir que al
expulsar el aire con un angulo muy pequefio
aumentara el rendimiento del conjunto rotor; y
de esta manera habr4 muy poca interferencia
entre corriente principal y la de refrigeracion.

ANGULO DE INYECCION DEL
FLUJO DE REFRIGERACION

La eyeccién de aire en el borde de salida
causa una mala refrigeracion en la etapa por
ende se debe buscar la disminucion éste.

POSICION DE LOS ORIFICIOS
DE INYECCION

En la Figura 3 se observa el angulo de inyeccion.

°ANTONIO. Esteban Ofiate, Pag.210.Turborreactores Teoria, Sistemas y Propulsién de aviones.
"ANTONIO. Esteban Ofate Pag.204.Turborreactores Teoria, Sistemas y Propulsion de aviones.
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Figura3. Aerodinamica del alabe
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Fuente: ANTONIO. Esteban Ofiate. Turborreactores Teoria, Sistemas y Propulsién de aviones.

8.4.

ASPECTOS GEOMETRICOS DE LA TURBINA REFRIGERADA

La geometria en una turbina refrigerada es de la siguiente forma:

a.

El perfil del rotor no puede ser tan delgado porque debe acomodar el
namero de agujeros dentro del alabe por lo tanto éste debe tener
una mayor cantidad de area por esta razon tanto el espesor como la
cuerda va aumentar.

El borde de salida debe ser grueso pues al soportar grandes
cantidades de temperatura es necesario un borde de salida no tan
delgado en consecuencia de esto, para su refrigeracion debe el
borde de salida: estar abierto para asi proporcionar un circuito de
paso de aire de refrigeracion, obteniendo una estela de aire
alrededor del perfil y los orificios tienen que estar muy cerca del
borde de salida para que sea eficaz la refrigeracién por pelicula de
ésta zona.
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8.5. INFLUENCIA DE LA RELACION DE COMPRESION EN UNA
TURBINA REFRIGERADA

El aire del compresor es el Unico medio para refrigerar la turbina y la cAmara de
combustién, por esta razén la relacion de compresion ejerce influencia en la
refrigeracion de la turbina, de un modo indirecto.

A continuacion se presentan los items los cuales dan a conocer su influencia
en la refrigeracion de la turbina.

a. Disminucion de la capacidad refrigerante del aire:

La capacidad refrigerante del aire disminuye con la temperatura y con la
relacion de compresion del motor ya que el aire que refrigera la turbina
debe extraerse de algun punto del compresor, donde se tenga suficiente
presion para ser canalizado por los circuitos que lo llevan a los alabes de
la turbina. Para asegurar un nivel de presion adecuado el aire de
refrigeracion debe sangrarse de las etapas intermedias o ultimas del
compresor es decir con una temperatura moderadamente alta, por lo
tanto para mantener la refrigeracion es necesario extraer una mayor
cantidad de aire conforme mayor sea su temperatura.

b. Complejidad de fabricacion:

El proceso general de fabricacion del alabe y sus circuitos internos de
refrigeracion adquiere mayor complejidad y costo de fabricacion.

8.6. LIMITACION DE LAS TENSIONES TERMICAS

Las tensiones térmicas ocasionadas en los alabes de la turbina son
proporcionales a la relacién entre el coeficiente de dilatacion y el coeficiente de
conductividad térmica, durante el régimen transitorio, implica un aumento
rapido de las temperaturas lo que presenta algunos inconvenientes, como:

- El coeficiente de conductividad térmica es menor y el coeficiente de dilatacion
es mas elevado lo que produce un aumento de las tensiones térmicas las
cuales son proporcionales a la relacion entre el coeficiente de dilatacion y el
coeficiente de conductividad térmica.

- Las dificultades de forjado y soldadura de las piezas de grandes dimensiones,
que imposibilita el poder fabricar rotores macizos.
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- El precio es extremadamente alto, debido a los elementos constituyentes y a
las dificultades de elaboracion.

- Al disponer de grandes cantidades de aire, los circuitos de refrigeracién se
establecen de forma que no se utilicen aleaciones de alta calidad mas que
donde sean estrictamente necesarias, como en las aletas de los primeros
escalonamientos, conductos de gases calientes, quemadores de las camaras
de combustion entre otros.

8.7. TIPOS DE REFRIGERACION

8.7.1. REFRIGERACION POR LIQUIDOS

1. Refrigeracién indirecta

Consiste en utilizar el liquido como refrigerante del aire que, a su vez,
va circular por el interior de los alabes y seréa el refrigerante directo de
los mismos.

2. Refrigeracion directa
Consiste en utilizar el liquido como refrigerante, el cual circulara por el
interior de los alabes.
8.7.2. LA UTILIZACION DE CARBURANTE COMO LIiQUIDO

Las ventajas que presenta este tipo de refrigeracion son las siguientes:

- Su temperatura es baja y la energia que se aporta en la refrigeracion se da en
el lugar 6ptimo para mejorar el rendimiento del ciclo.

- La cantidad de calor que puede absorber estaria limitada por problemas
ligados a su posible descomposicion, o que podria provocar depositos en los
conductos de circulacion.

- Al encontrarse el carburante muy frio, si el flujo de calor a extraer no es muy
grande, es necesario interponer un aislante entre la pared del alabe y el liquido.
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- La refrigeracion del borde de la estela puede llegar a ser un aspecto critico,
asi como los problemas derivados de la estanqueidad.

8.7.3. REFRIGERACION POR AIRE

Este tipo de refrigeracion radica en extraer aire del compresor el cual circula
por los conductos interiores de los alabes de la turbina; la refrigeracion por aire
tiene varios métodos de refrigeracion como.

- Conveccion libre

- Conveccioén forzada

- Refrigeracion por impacto
- Refrigeracion por pelicula
- Transpiracién

1. Conveccion libre

Este método de refrigeracion se da cuando el calor de los gases de
combustion se transmite a los alabes de la turbina, los cuales son
conducidos a través del alabe hasta el aire de refrigeracion que circula
por su interior; el calor cedido depende de la superficie de contacto que
los circuitos internos del alabe exponen al refrigerante, el grado de
refrigeracion obtenido depende de la diferencia de temperaturas entre el
metal y el aire interior.

2. Conveccion forzada

Algunas zonas del alabe estan especialmente calientes, como ocurre en
el borde de ataque; en estos puntos se utiliza el método de conveccién
forzada donde un chorro de aire de refrigeracion incide sobre la
superficie elegida donde el aire circula por canales cilindricos
practicados en el alabe o por canales de seccién mas compleja como se
observa en la Figura 4, que permiten aumentar la superficie de
intercambio de calor, para una seccion de paso dada. La mayor
capacidad refrigerante de este método se debe al elevado coeficiente de
transmision de calor que se obtiene en la region de impacto ya que se
produce mayor disipacion de calor®.

8 http:/iwww.scribd.com/doc/18403014/TURBINAS
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Figura 4.Sistema de refrigeracion por conveccion forzada
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Fuente: 05T Gas refrigeracién alabes. pdf.

3. Refrigeracion por impacto

Es proyectar un chorro de aire hacia la pared a refrigerar, el aire circula
en sentido radial por el nucleo del alabe y va fluyendo a través de una
serie de agujeros de forma que el chorro incida sobre la pared interna
del alabe, generalmente en la zona correspondiente al borde de ataque;
el impacto del chorro proporciona un buen coeficiente de intercambio de
calor.

Sin embargo, hay que tener en cuenta las interacciones del chorro de
gases calientes cuando el aire refrigerante se evacua por agujeros
situados en la pared proximos a la zona de impacto, lo que podria
modificar de manera importante el valor del coeficiente de intercambio;
la utilizacion de la refrigeracion por impacto supone la existencia de
paredes interiores en el alabe para poder asegurar la distribucion de los
chorros.

4. Refrigeracion por pelicula de aire

Consiste en la formacion de una pelicula de aire refrigerante sobre una o
varias zonas de la pared exterior del alabe expuestas a los gases, que
se pierde rapidamente porque termina mezclandose con éstos; para
conseguir una refrigeracion eficaz, tiene que renovarse continuamente
por medio de sucesivas ranuras de inyeccion, este es posiblemente, el
mejor sistema de refrigeracion del alabe, porque tiene la ventaja de
reducir el gradiente de temperaturas en las paredes de los alabes.
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Si en la capa limite se inyecta aire en exceso o0 si su velocidad es
demasiado grande, el aire refrigerante la atraviesa y produce pérdidas
adicionales en el alabe. El sistema asegura una fuerte evacuacion de
calor, ya que cuando la corriente de aire frio atraviesa los agujeros de
paso, puede producir zonas frias que actian como focos de
concentracién de tensiones con el consiguiente aumento de la fatiga de
los alabes; el efecto de refrigeracion de la pelicula es disipado
rapidamente aguas abajo por la mezcla con los gases calientes donde el
aire utilizado en este tipo de refrigeracion debe encontrarse a alta
presion, lo cual no siempre es posible, particularmente en los bordes de
atagque de la primera corona de toberas®.

Figurab. Sistema de refrigeracion

STATOR

_— 1. Conwveotion
= -\\ 4 - Z Forced Conwection !
~ ( — 2. Film Cooling D

Fuente: ANTONIO. Esteban Ofiate. Turborreactores Teoria, Sistemas y Propulsién de aviones.

En la Figura 6 se muestra la comparacion de los diferentes métodos de
refrigeracion donde determina la cantidad de aire necesaria para las
diferentes temperaturas del gas a la entrada de la turbina™.

HONNATE Esteban, Turborreactores, Teoria y sistemas y propulsion de aviones
YONATE Esteban, Turborreactores, Teoria y sistemas y propulsion de aviones
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Figura 6. Comparacion de los diferentes métodos de refrigeracion

= CONVECCION

Aire de Refrigeracion 2
(Valores Relativos)

TRANSPIRACION
0 1 |
2000 2500 3000 3500 (°F)
1 1 1
1400 1800 2200 (°K)

Temperatura de Turbina

Fuente: ANTONIO. Esteban Ofiate. Turborreactores Teoria, Sistemas y Propulsién de aviones.
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9. CFD DINAMICA COMPUTACIONAL DE FLUIDOS

Se realizaran simulaciones en CFD (Dinamica Computacional de Fluidos) con
el fin de compararlos con los datos experimentales de acuerdo a la geometria
escogida en GAMBIT donde se daran las condiciones de contorno obteniendo
asi los diferentes resultados de acuerdo al estudio de cada tipo de refrigeracion
y escogiendo el mejor método aplicado a la turbina.

El andlisis en FLUENT consiste en el estudio del comportamiento del flujo en el
cual se analiza la transferencia de calor en el sistema; este programa lo que
hace es desarrollar cada una de la ecuaciones Navier Stokes creando un
modelo matematico; es decir que se crea una malla en el objeto a analizar;
posteriormente se definiran todas las condiciones de la regién a estudiar que
en este caso se maneja el fluido en 2d, incompresible, viscoso y demas limites
gue se tengan en el proyecto. A continuacion se hara un enmallado donde se
realizaran tres tipos de figuras; la cual consiste en simular primero el alabe sin
ningun tipo de perforaciones, segundo se le realizara al alabe unos agujeros
circulares y por ultimo se obtendra un alabe el cual tendr4 una geometria
diferente.

9.1. LAS MALLAS ESTRUCTURADAS Y NO ESTRUCTURADAS.

La malla no estructurada es para formas irregulares y redondas como por
ejemplo un perfil y la estructurada es para figuras regulares y sencillas como
un cuadrado, rectangulo, etc.

Figura 7. Diferenciacién de una malla estructuraday no estructurada

Malla Estructurada Malla no estructurada

Fuente: PDF, Redes de las mallas,

Fuente: PDF, Redes de las mallas, . ) )
Transparencias_master_ing_termica.pdf.

Transparencias_master_ing_termica.pdf.

"PDF, Cuadro 2, Transparencias_master_ing_termica.pdf.
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9.2. TIPOS DE RED *

e Red Hexagonal: Para geometrias simples las mallas hexagonales
pueden proporcionar soluciones de alta calidad como menor cantidad de
células que una malla triangular.

Figura 8. Ejemplo de malla Hexagonal

Fuente: PDF, Redes de las mallas, Transparencias_master_ing_termica.pdf.
¢ Red Triangular: Para Geometrias complejas, las mallas hexagonales no

presentan ventajas numéricas y pueden ahorrar esfuerzo usando mallas
triangulares.

Figura 9. Ejemplo de malla Triangular

Fuente: PDF, Redes de las mallas, Transparencias_master_ing_termica.pdf.

PDF, Redes de las mallas, Transparencias_master_ing_termica.pdf.
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e Red Hibrida: Se utiliza una malla hibrida, usando el tipo de malla
oportuna en cada region especifica, con esta se aumenta la eficiencia y
la exactitud

Figura 10. Ejemplo de malla Hibrida

¥aomiar

bexazonal

1 1 1

Fuente: PDF, Redes de las mallas, Transparencias_master_ing_termica.pdf.

9.3. SIMULACION

El proceso de dinamica de fluidos computacional (CFD) trata de la
aproximacion de una variable continua en un numero finito de puntos, esto se
llama Discretizacion como se puede observar en la siguiente figura®™.

Figurall. Discretizacion de Variables

Variable ' Aproximacion

J
continusn discreta
/

- . n -

Fuente: http://bibing.us.es/proyectos/abreproy/3718/fichero/Parte+1%252FCapitulo+3.pdf
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ELEMENTOS PRINCIPALES

Discretizacion del flujo continuo, es decir, las variables de campo (p, u, v, w,
p,...) se aproximan por un numero finito de valores en puntos llamados nodos.

Las ecuaciones de movimiento también se discretizan, es decir, aproximadas
en funcién de los valores en los nodos:

Ecuaciones Integrales = Ecuaciones Algebraicas
(Continuas) (Discretas)

El sistema de ecuaciones algebraicas se resuelve y se obtienen los valores de
las variables en todos los nodos.

ETAPAS EN UN ANALISIS DE CFD

Calculos previos

Consiste en formular el problema y plantear las ecuaciones que lo gobiernan.
Establecer las condiciones de contorno y la generacion de una malla de
volumenes finitos®.

Todo esto depende del andlisis que queramos realizar (fuerzas, flujos,
distribuciéon de concentraciones, transferencia de calor,...) y de la capacidad
computacional.

Solucién de las ecuaciones
Consiste en la solucion numérica de las ecuaciones que gobiernan el problema.

Andlisis de los resultados

Los resultados obtenidos de la solucion de las ecuaciones se corresponden con
el valor de las variables de campo (o, u, v, w, p,...) en cada punto de la malla.
Esta enorme cantidad de niumeros deben reducirse a los fundamentales para
poder manejarse con facilidad y obtener los resultados mas 6ptimos.

13http://bibing.us.es/proyectos/abreproy/3718/fichero/Parte+I%252F(:apitulo+3.pdf
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Una parte importante de esta etapa es la representacion gréfica de las
variables que gobiernan el flujo, para tener una vision rapida de los resultados
obtenidos.

En este proyecto a partir del enmallado se realizara la simulacién en el cual se
obtendra la solucion de cada caso de refrigeracion donde se definiran las
condiciones operativas, las zonas limites y se lograra conseguir la
convergencia lo que arrojara todos los resultados los cuales dependeran de la
exactitud de la malla y la configuracion del método refrigerante.
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10. DESARROLLO INGENIERIL

10.1. CALCULOS TERMOGASODINAMICOS

10.1.1. ANALISIS DE LAS GRAFICAS

El rango seleccionado de relaciones de compresiéon fueron de 1,2 a 1,8 los
cuales fueron elegidos para realizar dicha simulaciéon con el fin de analizar con
cada rango de temperatura (ITT: 1000 y 1200) los procesos termodinamicos en
el motor.

10.1.2. PUNTO OPTIMO DE DISENO

De acuerdo a los analisis y el punto 6ptimo de disefio*latemperatura es de1000
K y tiene una Relacién de compresion de 1.6 ya que a partir de estos
parametros se analizara el punto de disefio en GASTURB para asi llegar a
obtener las especificaciones requeridas por el fabricante.

Parametros.

e |TT: 1000
e Relacion de Compresion rc: 1.6
e Material: Acero Inoxidable 304

Figura 12. Estaciones del Motor

|

Fuente: PIOTR WolanskiStanislaw Antas,
Obliczeniatermogazodynamicznelotniczychsilnikéwturbinowych

" ESCOBAR Garzon Arnold, Metodologia de disefio para Turborreactores de bajo flujo masico
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Tabla3. Célculos térmicos y de dinamica de gases Motor Base

PARAMATROS RESULTADOS
Relacién de Compresién 1,6
ITT 1000
Rendimientos isentrépicos
K del aire 1,4
K del gas 1,33
R del aire 287
R del gas 289
Rendimiento del compresor 0,75
Rendimiento de la turbina 0,89
Rendimiento de la tobera entrada 0,93
Rendimiento mecanico 0,99
Rendimiento de combustion 0,98
Presion Ambiente 101350 Pa
Temperatura ambiente 288,15 K
Pérdidas de presion en la cdmara de combustion 0,04
Velocidad local del sonido 340,262649
Mach a la entrada 0
Ca2/2Cp 0
PO1 94255,5 Pa
P02 150808,8 Pa
T02-TO1 55,214 k
T02 343,364 k
TO3-T04 48,825 k
T04 951,174 k
P03 147792,624 Pa
T04 945,140 K
P04 117732,3 Pa
P04/Pa 1,16164084
Si P04/Pa es mayor P04/Pc se obtiene:
P04/Pa 1,914
T5 816,459197 K
P5 61511,1283 Pa
densidad 5 0,26068819 Kg/m3
C5 560,198556 m/s
A5/m 0,00684757
Empuje Especifico 287,398986 Ns/Kg
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Tomando T02 y (T03-T02) se encuentra: F/A

T03-T02 656,635444

F/A relacién aire combustible 0,0175

F 0,01785714

SFC 0,22368108 Kg/hN

Figura 13. Consumo especifico de combustible Vs. Relacion de
compression

SFC vs. Relacion de Compresion

0,32

0127 &
022 \\ e [ TT = 1000

e [TT =1200

SFC

0,17
1,2 14 1,6 1,8 2

Relacion de Compresion

La figura 13 muestra el incremento de la relacion de compresion donde a
medida que esta se extiende tanto la presion a la salida del compresor como la
temperatura a la entrada de la camara de combustién esta aumentando; es
decir que la energia quimica necesaria para obtener la temperatura a la
entrada de la turbina (ITT) va ser menor por esto el consumo de combustible
especifico disminuye, el cual a medida que se incrementa la temperatura del
aire siendo esta proporcional a la cantidad de combustible introducido y por lo
tanto se va presentar un leve incremento de la velocidad del fluido a la salida
de esta; se reduce la velocidad de paso del aire por la cAmara para que la
turbina pueda alcanzar el rendimiento mecéanico requerido , estos motores
manejan valores PT/V es decir que tanto la presion como la temperatura son
directamente proporcionales e inversamente a la velocidad influyendo asi en el
Consumo Especifico de Combustible (SFC) como se puede detallar en la
figura.
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Figura 14. Empuje especifico Vs. Relacion de compresion

Empuje Especifico Vs. Relacion de

Compresion
8 380 /
‘C
$ 330
Q.
£ 580 — _— ——ITT=1000
(]
2 — ——ITT=1200
2 230
R 1,4 1,6 1,8 2

Relacion de Compresion

Como ya se sabe la relacibn de compresion y temperatura, donde con una
temperatura de 1000k el mayor empuje especifico es de 229.98 m/s. Donde
para obtener un trabajo util y alcanzar el empuje requerido se utiliza una
temperatura maxima, donde la velocidad a la salida de la tobera aumento para
asi obtener un buen funcionamiento en la camara y como resultado de esto ITT
va aumentar obteniendo asi un buen rendimiento, pues este crece a medida
que T3t aumenta e inicialmente con la relacion de compresion como se puede
analizar en la grafica logrando producir el empuje necesario; como resultado
del incremento del grado de compresion aumenta la presion del gas delante y
detras de la turbina por consiguiente la expansién en la tobera crece y con ella
Vs, pero si hay una disminucion del calor que se introduce en el ciclo habra una
reduccion en velocidad de salida del gas y por esto el empuje especifico
disminuira.

Figura 15. Consumo especifico de combustible Vs. Temperatura a la
salida del compresor

TO2 vs SFC

0,32

0,27 \\

\ e [TT = 1200

320 330 340 350 360

Temperatura Salida Compresor

SFC

0,17

46



A un consumo especifico de combustible de 0.22368 kg/kwh se obtiene una T2t
de 343,36 K; donde se puede analizar que el incremento de la temperatura
depende de la relacidn de compresion pues a medida que aumenta TTC se eleva
también la temperatura del aire de salida del compresor es decir T2t por esta
razén si la mc aumenta la camara de combustion recibe menos combustible
porque el aire ha sufrido un incremento de temperatura en el compresor,
cuanto mayor sea T2t serd mayor el rendimiento del compresor, al elevar la
temperatura a la entrada de la cAmara de combustién por medio de la ignicion
de combustible esta temperatura debe tener una distribucién adecuada con dos
objetivos: el minimo consumo especifico de combustible que se puede ver en la
gréfica ya que tanto SFC y T2t son inversamente proporcionales y también
para que en la zona de la turbina que trabaja a mayores esfuerzos esté
sometida a menor carga térmica, igualmente se puede observar que T2t es
menor que T3t en este caso la temperatura de turbina es 1000 K, esta
temperatura es la maxima a la que puede llegar el motor y si alguna
circunstancia tiende a elevar T3t el flujo de combustible disminuira.

10.2. ANALISIS GASTURB

A partir de la programacion y andlisis de gréaficas de Excel y los datos
escogidos de Libro Metodologia de disefio para Turborreactores de bajo flujo
masico.

e se determin0d manejar una relacion de compresion (1.6) y el ITT
(1000°K).

¢ Rendimiento de la combustion Nb 0,98

¢ Rendimiento mecanicoNmO0,99

e (Gasto mésico de aire 0,16 Kg/s

¢ Rendimiento isentropico total 0,75

De los parametros iniciales se obtiene la siguiente tabla con determinados
datos de disefio.
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Tabla4.Datos de disefio

W 3 P WRstd
Station kg/s K kPa kg/s EN = 0,05 kN
amb 288,15 101,325 TSFC = 48,1869 g/ (kN*s)
1 0,158 288,15 101,325 FN/wW2 = 315,86 m/s
2 0,158 288,15 100,312 0,160
3 0,158 336,78 160,499 0,108 Prop Eff = 0,0000
31 0,141 336,76 160,499 eta core = 0,0832
4 0,143 1000,00 155,684 0,174
41 0,151 968,00 155,684 0,180 WE = 0,00241 kg/s
45 0,151 923,78 125,857 s NOx = 0,0282¢
5 0,159 896,87 125,857 0,226 xM8 = 0,5486
3 0,159 896,97 123,340 A8 = 0,0014 m?
8 0,159 896,97 123,340 0,231 P8/Pamb = 1,2173
Bleed 0,002 336,76 160,500 wBld/w2 = 0,01000
-------------------------------------------- Ang8 = 20,00 °
P2/P1 = 0,9900 P4/P3 = 0,9700 P6/PS 0,9800 cp8 = 0,8987
Efficiencies: isentr polytr RNI e/p W_NGV/W2 = 0,05000
Compressox 0,8500 0,8596 0,990 1,600 WCL/W2 . 0,05000
Burner 0,9999 0,970 Loading = 100,00 %
Turbine 0,8900 0,8874 0,369 1,237 @45 th = 0,87228
-------------------------------------------- far7 = 0,01537
Spool mech Eff 0,5999 Nom Spd 202007 rpm PWX = 0,00 kW
hum [%] war0 FHV Fuel
0,0 0,00000 43,124 Generic
Input Data File:
C:\Program Files (x86)\GasTurb\GasTurbll\Demo_jet.CY¥J (modified)

Tabla 5. Datos de disefio (entrada y salida del compresor)

Input:

Compressor Tip Speed m/s 400, 00000
Compressor Inlet Radius Ratio 0,50000
Compressor Inlet Mach Number 0,54000
Engine Inl/Compr Tip Diam Ratio 1,00000
min Compr Inlet Hub Diameter m 0, 00000

Cutput:

Compressor Tip circumf. Mach No 1,20918
Compressor Tip relative Mach No 1,32428
De=zign Spool Speed [REM] 202007,43
Compr Inlet Tip Diameter m 0,03782
Compr Inlet Hub Diamster m 0,01851
Calculated Compr Radius Ratio 0,50000
Lerodynamic Interface Plane m* 0,00112
Corr.Flow/Area.Compr kg/ (=*m?) 18%,952434
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Figura 16. Consumo especifico de combustible Vs. Relacion de presién

burewee Lol Toperatorn « 90X 00 I»

El punto optimo de disefio es T1c 1,6 y un ITT de 1000° pues se observa en la
Figura 16 que el SFC es bajo y trabaja con una temperatura elevada, lo cual
produce un mayor trabajo en el motor y una disminucion en el consumo
especifico de combustible; este se reduce porque la presion a la entrada del
compresor esta aumentando y al ser directamente proporcional con la
temperatura se incrementa T2; por esta razon a medida que el Consumo
especificd de combustible (SFC) se reduce la relacion de compresion va
aumentando por esto la energia quimica necesaria para obtener ITT va ser
menor produciendo la disminucion del consumo de combustible especifico.

Figura 17. Empuje Vs. Relacion de presion

Dernar et Tompatetars « 900 1200 1)

]
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Se observa en la Figura 17 que al manejar una relacion de compresién mayor
se aumenta el empuje, ya que al variar el flujo mésico y al aumentar el ITT se
aumenta el trabajo especifico mejorando el rendimiento termodinamico; para
esto es importante tener en cuenta el material que se maneja en las primeras
etapas de las turbinas porque estas trabajan cada vez mas con mayores
parametros de operacion de temperaturas elevadas para asi llegar a obtener
un mayor empuije.

Figura 18. Empuje Vs. Relacion de presion (Contornos de Consumo
especifico de combustible)

Prowure fabo ~ 1.0 b 4 Cortars 5 sl Cosmmpdon 0N 1)
Durnet Lot Temporahire « 900 1200 k)
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Mrowmume abo

Se debe obtener la mayor eficiencia posible aprovechando al maximo la
capacidad calorifica liberada en el proceso de combustion, por consiguiente el
rendimiento termodindmico debera ser alto para asi obtener un consumo
especifico de combustible bajo y una mayor potencia en el motor, ademas debe
existir una mezcla estequiometria de aire y combustible completa donde al ser
menor la energia quimica que se le suministra a la camara de combustion se
eleva la temperatura de entrada de turbina (ITT) obteniendo mayor empuje y
menor consumo de combustible. Para que esto suceda se tiene una compresion
dinamica en la entrada del motor y una compresion dindmica hecha por el
compresor la cual esta aumentando a medida que el SFC va disminuyendo ya
gue en la toma de entrada del motor van a existir perdidas energéticas del flujo
de aire que ingresa a este, entonces se generara un coeficiente de pérdida de
presion y por estola temperatura ocasiona una disminucion del empuije.
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Figura 19. Temperatura a la salida del quemador Vs. Relacion de presién
(Contornos de Consumo especifico de combustible)
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En la figura 19 se puede observar que los productos de combustion poseen en
esta zona una temperatura elevada, se alcanza una mayor velocidad y se
aumenta el empuje. Para llegar a obtener un rendimiento adecuado en la
turbina y asi obtener la temperatura que requiere, en la zona de mezcla de los
productos de combustion se entrara el aire que todavia no se ha mezclado por
los orificios de la camara reduciendo en la zona de dilucion la temperatura a la
salida de la camara.

Como se sabe entre la estacion 1 y 2 se efectia el proceso de compresion,
esto hace que el volumen disminuya y ocasione un incremento de presiony de
temperatura estos parametros dependeran de la relacion de compresion que se
efectué, ademas entre mayor sea la temperatura el rendimiento en el
compresor disminuira ocasionando pérdidas energéticas que son transmitidas
al fluido, el incremento de la temperatura en el compresor depende de la
relacion de compresion en el cual el aire llega a la camara de combustion con
la misma temperatura que salié del compresor .
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Figura 20. Entalpia Vs. Entropia

Se observa en la figura 20 que de 2-3 hay una pérdida de presion en la
compresion, por lo tanto es necesario aumentar el consumo de energia para
incrementar la presion, lo que produce la disminucion de eficiencia térmica y
trabajo; después de 3-4 la entropia sigue aumentando hasta que de 4-5 se
presenta un salto de presiones; esto causa la generacion de perdidas tanto
mecanicas como termodinamicas. Este diagrama varia con el ciclo ideal ya que
se presentan fricciones en el sistema con lo que el fluido experimenta un
aumento de entropia de 2-3 donde esta deberia permanecer constante y
presenta saltos de presion, debido al desequilibrio de las particulas donde la
transferencia de calor se tiene en cuenta dentro del sistema al no ser
despreciable este valor cambia totalmente la gréfica.

Figura2l.PresiénVs. Volumen
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En la Figura 21 se puede observar que la energia interna del gas depende
tanto de la temperatura como del volumen en la cual se observan las isotermas
donde muestran que al disminuir la temperatura la cual es directamente
proporcional a la presibn aumenta el volumen; este proceso genera una
compresion isentropica adicionando calor al sistema para luego obtener una
expansion isentropica en el cual como se puede observar de 4-5 el calor se
transfiere muy lentamente permitiendo que el gas se expanda, produciendo
trabajo en el motor; dicho trabajo es negativo ya que se absorbe el calor
produciendo un empuije.

De 2-3 el aire se esta comprimiendo ya que el volumen disminuye y su presion
aumenta seguidamente de 3-4 el volumen aumenta donde hay una pérdida de
minima de presion debido a la friccidon y fuerzas de rozamiento que se estan
generando en dicha zona y de 4-5 la presion disminuye y el volumen se
incrementa debido a la maxima expansién generada en la turbina; donde se
observa claramente que el sistema muestra un ciclo real.

10.3. SIMULACION EN CFD DE UNA ETAPA DE LA TURBINA
En esta parte se enfocara el analisis del perfil de la turbina; mostrando la
geometria, el enmallado y las condiciones iniciales (Condiciones de contorno),

con el fin de determinar la mejor solucion obteniendo asi el estudio y la
comparacion de los diferentes sistemas de refrigeracion.

Figura 22. Triangulo de velocidades de |la etapa de la Turbina

U=300m/s

C; = 489.09m/s

Fuente: ARNOLD ESCOBAR GARZON, Figura 21, Triangulo de velocidades de la etapa de turbina, Metodologia
de Disefio para Turborreactores de bajo flujo méasico

En el anterior grafico se mostrara los parametros iniciales los cuales permitiran
realizar la geometria en Gambit™.

SARNOLD ESCOBAR GARZON,Metodologia de Disefio para Turborreactores de bajo flujo masico
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10.3.1. PARAMETROS INICIALES

PARAMETROS
B, =27.73°
B, = 54.97°
ay; = 60.61°
g = 10°
300m
U =
=
2748
v, = m
5
_ 489.09m
i T s
243.7
C,= m
5
4155
v, = m

5

Crotor = 0.01354m
Cesmmr = 0.02727

S=0.012m

CRITERIOS:

Temperatura a la entrada de la turbina: 1000 K
Presion a la entrada de la turbina: 17215.2 Pa

Presion a la salida de la etapa 110444.3 Pa
Temperatura a la salida de la etapa: 878 k

Ya obteniendo el disefio preliminar, se realiza en GAMBIT la geometria usando

los condiciones de entrada y de salida construyendo el enmallado para asi
obtener el analisis del fluido a través del alabe.
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10.3.2. TRANSMISION DE CALOR POR CONVECCION

Para expresar el comportamiento de la refrigeracion por conveccion en los
alabes de la turbina se debe definir los parametros iniciales los cuales
permitirdn el desarrollar de los célculos de transferencia de calor™.

Tabla6. Estaciones del motor

Estacion Masa (kg/s) | Temperatura (K°)| Presion (bar)]

L
7
n
:
L)
=
2
¥l
oy §
g\
I
—/aa|
’
' ]
!
N

Fuente: ARNOLD ESCOBAR GARZON, Metodologia de Disefio para Turborreactores de bajo flujo masico

El método de conveccién va dar como resultado la refrigeracion de una de las
etapas de la turbina donde el calor que recibe el alabe de la camara de
combustion va a pasar a través del metal hasta tener contacto con el aire de
refrigeracion, el cual esta circulando en el interior del alabe.

Figura 23. Diagrama de Condiciones del rotor

Fuente: Transparencia-Master-ing-Térmico (2)

De acuerdo a los parametros finales de la etapa el material escogido tanto del
rotor como del estator fue Acero inoxidable 304; este material maneja un
coeficiente de conductividad térmica (k) de 0.0000135 W/Mk; también se debe
determinar los coeficientes de transferencia de calor por conveccion (h), donde
se establecen a partir de la siguiente tabla*’:

ARNOLD ESCOBAR GARZON,Metodologia de Disefio para Turborreactores de bajo flujo masico
17www.engineeringtoolbox.com/air-properties-d_156.html.
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Tabla 7. Coeficientes de transferencia de calor

T*C h

250 0,0421
300 0,0454
350 0,0485
400 0,0515

A partir de esta tabla se encontraran los datos y se realiza una interpolarizacion
donde se halla la ecuacién de la recta y asi se podra encontrar los coeficientes
de transferencia del sistema.

De acuerdo a la tabla anterior se determiné la ecuaciéon de la recta.

y = 6E — 05x + 0.0265

Para determinar la transferencia de calor en el rotor se debe determinar las
resistencias totales del sistema.

1. Resistencia total (Rt) del sistema.

Rt = Rconvl + Rcond + Rconv?2

1
Rconvl =

conv hl . A
Reonvl !

CoMVL = 0.08176 * A
Rconvl !

ComVE = 0.08176 * 0.0358

1

Rconvl =

0.08176 = 0.0358

Rconvl = 429.7378 K/IW
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Rcond =

kA
b
Rcond =
0.0000135« A
0.0179
Rcond =

0.08176 = 0.0358
Rcond = 6.1154

1
Rconv2 =
h, x A
1
Rconv2 = ——
0.07918 « 4
1
Rconv2 =

0.07918 * 0.0358

Rconv2 = 352.7834 K/W
Rt = Rconvl + Rcond + Rconv?2

Rt = 429.7378 + 6.1154 + 352.7834

mk
Rt = 788.6366 —
w

2. Transferencia de calor del sistema.

_ Tt— T3
" Rtotal

921.95K° — (-878K")

Rtotal
1799.95
Q= 788.6366
Q =228W

Temperatura media del rotor
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Tt —Ta

Rt
_921.95—-Ta
~ 788.6366
Ta = 876.1414
* Vv * Lc
u

Re = 2304649.664

NUumero Nusselt

30.55
Nu = 0.02(Re%82) % (—
u (Re )*(Ta )

g78 05>

Nu = 0.02(2304649.664°-82) x (
876.14

)

Nu = 3.30273
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11. SIMULACION FLUENT

11.1. SIMULACION INICIAL
11.1.1. ENMALLADO
Cuando la geometria esta definida, se puede desarrollar la malla con la

forma y el tamafio en su interior, dependiendo de la calidad de la malla
se obtendra una mayor exactitud de la simulacién observando una

correcta solucion en FLUENT.

Level Cells Faces Hodes Partitions
a 22367 LER18 23588 1

Figura24.Enmallado
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11.1.2. RESULTADOS SIN REFRIGERACION

Figura25. Presion estatica

Contours of Static Pressure (pascal) Qct 27, 2011
FLUENT 6.3 (2d, pbns, S-A)

El aire que se desplaza por los extradds e intrados del perfil presenta una
diferencia de presiones donde la presién estéatica en los extradds del estator es
menor que en los intradds ya que la presiéon dindmica a la que en esta zona es
alta pues la velocidad esta aumentando en dicha zona; cuando la corriente
incide sobre el borde de ataque de los intradds se produce una fuerza la cual
es mayor, en cambio en los extrados se presenta zonas de presiones bajas ya
que la velocidad aumenta pues las moléculas no presentan ninguna resistencia
a moverse por esta razén, la viscosidad en esta zona es muy baja; en cuanto a
la presion se observa que al llegar el fluido a la entrada del escalon la presiéon
es maxima disminuyendo a través de la etapa lo que genera un gradiente de
presion positivo ya que la presion con respecto a la direccién del movimiento va
ir aumentando; ademas como se puede observar la presion estatica se
concentra en dos puntos, en el borde de ataque del perfil y en el intrados,
alrededor del 45% de la cuerda del perfil donde se encuentran los puntos de
estancamiento del gas; en estos puntos la densidad y la viscosidad del material
aumentan cuando la velocidad tiende a cero. Estos seran los puntos mas
criticos estructuralmente para el perfil observando que en los extradés del perfil
la presion es menor que en el intradds del perfil. Por consiguiente al atravesar
el fluido por la etapa se observa que la presién va ir disminuyendo debido a la
expansion del gas a través de la turbina produciendo trabajo transmitiendo asi
energia a través del eje causando el movimiento del compresor.

60



Figura26. Coeficiente de presién

Qct 27,2011

Contours of Pressure Coefficient
FLUENT 6.3 (2d, pbns, S-A)

Se observa en la Figura 26 que al aumentar la temperatura a la entrada de la
etapa incrementa a su vez la presion donde el fluido se expande al llegar a la
etapa el cual esta entregando un trabajo donde este a su vez es proporcional
al grado de expansion y de temperatura presentado en la turbina, es decir, que
cuanto mayor sea la presion y temperatura mayor sera el trabajo mecanico que
presenta el eje de la turbina. Al aumentar la temperatura en la turbina esta
aumentando la relacion de compresion pues como este aire es el unico medio
que dispone el motor para refrigerar la turbina ya que de la zona que de donde
sale el aire refrigerante debe tener la suficiente presiéon para que este pueda
fluir por los circuitos que van hasta los alabes de la turbina.

Figura27. Presion total

Contours of Total Pressure (pascal)

FLUENT 6.3 (20, p
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Los gases calientes que entrega la camara a la turbina presentan una
distribucion de temperatura alta, por ende la turbina debe soportar tanto los
esfuerzos mecanicos como la elevada carga térmica. Al ser la temperatura tan
alta en la zona de entrada de la turbina la practicabilidad aumenta es decir que
la relaciébn de trabajo util con respecto al trabajo total disponible en la
expansion estd aumentando ; pero de todas maneras hay que tener en cuenta
este rango de temperatura escogiendo la temperatura adecuada a la que
pueda trabajar la turbina ya que puede influir negativamente en el rendimiento
del grupo rotatorio de la turbina; ademas la relacion de compresion esta
influyendo ITT ya que la energia calorifica que se presenta en el compresor se
va transformar en potencia mecanica esto indica que el rendimiento
termodindmico va incidir en esta.

Figura28. Vectores de velocidad

Velocity Vectors Colored By Velocity Magnitude {m/s) Cet 27, 2011
FLUENT 6.3 (2d, pbns, S-A)

En esta grafica se puede observar que no hay una gran separacién de la capa
limite, el fluido se adapta de forma correcta al alabe, por otro lado se puede
determinar que con el uso de estos alabes y/o velocidad de rotacion no se
puede alcanzar el maximo empuje del motor ya que la componente de
velocidad de salida de la etapa tiene componentes tangenciales, es importante
recordar que la componente de velocidad debe ser axial ya que si no se
incurriria en pérdidas de empuje debido a la posible recirculacion del flujo.
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11.2. METODO: CONVECCION FORZADA

11.2.1. ALABE EN TITANIO

Figura 29. Temperatura estatica

{ Sabc Termmperalure (k)

La temperatura a la entrada del estator es de 1000K donde coincide con los
datos obtenidos del libro base Metodologia de Disefio para Turborreactores de
bajo flujo mésico de Arnold Escobar Garzon; en la figura 29 se observa que
existe un choque térmico en la parte del interface; en ese punto el material se
esta sometiendo a grandes temperatura lo que esta causando un mayor
coeficiente de dilatacion ocasionando asi la fundicion del material. La
temperatura a la salida del rotor es de 930k donde sigue siendo de igual
manera muy alta; este resultado origina una necesidad de implementacién de
métodos de refrigeracion para obtener un mejor rendimiento en la turbina.

Debido al sistema de refrigeracion implementado, la temperatura del flujo
alrededor del rotor cambia de forma brusca ocasionando que la presién
aumente.
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Figura 30. Presién estética

Comows of Siatc Prassure (pascal)

En la figura 30 se observa un cambio de gradiente de presion a lo largo de la
etapa; donde el aire penetra con una presion de 1.69*1075 Pa. En el interface
union del estator y rotor se observa que la presion no disminuye gradualmente
sino que se encuentra con un cambio brusco de presion. Esto se puede
corroborar con la gréfica anterior de temperatura ya que al producirse un
choque térmico en esta zona y al aplicar el método de refrigeracion en la parte
del rotor origina que la presion disminuya subitamente lo que ocasiona un
aumento de velocidad como se puede observar en la gréfica 31; de igual forma
se observa que en el rotor en la parte de los extradds se presenta una region
de baja presiéon donde ejerce una fuerza centrifuga lo que causa que el alabe
gire de forma centrifuga; en el cual esta zona va seguir disminuyendo la
presion alo largo del escalén

Figura31l. Magnitud de velocidad

agntude (mds)

FLUENT B34, ctnis
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En la turbina esta entrando aire a 130 m/s y la figura 31 muestra una velocidad
diferente, es decir que el método usado no es el correcto; se observa que la
velocidad en los extradds va ir aumentando a lo largo de la etapa donde al
finalizar el escaldn la velocidad es muy alta. El aire sobre el extradds del rotor
es altamente acelerado causando la rotacion de la turbina; la velocidad final del
rotor concuerda con lo estipulado en el triangulo de velocidades obteniendo de
manera gradual un buen resultado.

Figura 32. Vectores de Velocidad

Velecity Vectors Colored By Velocity Magniude (mis) Mar
FLUENT EJ (2d. abns ir

En la Figura 32 en los vectores de velocidad se observa un area de alta
velocidad en la zona del extradds del perfil debido a la baja presion que se
genera en esta zona Yy una de baja velocidad en los intrad6s del alabe.

También se puede ver que no se tiene un empuje maximo del motor debido a la
recirculacion del flujo ya que deberia tener componentes de velocidad axiales.

11.2.2. ALABE EN ACERO

En esta simulacion se va trabajar con Acero inoxidable, donde se compara los
resultados obtenidos con la simulacion anterior para asi elegir el material final
de la turbina.
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Figura33. Presidn estética

1 Beel

En la gréfica se observa que al simular con el material acero la presion desde
el borde de atague cambia gradualmente donde se presenta en los extrados
una zona de baja presion de 1.03*1075 Pa en cambio en la simulacién con
titanio la presién predomina en gran parte del intradds del perfil; pero en esta
como la presién estd cambiando gradualmente no existe un cambio tan fuerte
como sucede en la de titanio ya que la presion en el rotor de esta simulacion
es mas alta especialmente en los intradds donde en los extradds se origina una
menor presion; los puntos mas criticos estructuralmente para el perfil estan en
la zona de los intradds; por ende al atravesar el fluido por la etapa se observa
gue la presion va ir disminuyendo debido a la expansion del gas a través de la
turbina produciendo trabajo, transmitiendo asi energia a través de él, causando
movimiento del compresor y proporcionando cierto empuje al motor.

Figura34. Magnitud de velocidad
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La velocidad de entrada es mayor al simular con acero que con Titanio, donde
se observa que en el estator en la parte del intrados la velocidad es menor que
en el extradés donde se forma una estela entre el estator y el rotor de baja
velocidad lo cual incide en el aumento de presion y temperatura.

Figura35. Temperatura estéatica

Caontours of Stalic Temperalure (k)

FLUENT 6.3 (24 dbns

Se observa en la Figura 35 una disminucion de temperatura a través de la
etapa, con respecto a la gréfica de temperatura de Titanio; donde en los
extradds del estator se genera una temperatura baja comparada con la
temperatura que se observa en los intrados; después al observar la
temperatura del rotor esta disminuye ain méas en los extradds, especialmente
en la zona del borde de ataque. Cuanto mayor sea la presion y la temperatura,
mayor sera el trabajo mecanico que presenta el eje de la turbina; al aumentar la
temperatura en la turbina se esta incrementando la relacién de compresion ya
gue en la zona de donde sale el aire refrigerante debe tener la suficiente
presion para que este pueda fluir por circuitos que van hasta los alabes de la
turbina.
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| Figura 36. Presidn_estéatica (Pathlines)

1. 72e+05%
1. 84e+05
05

1. Me+05

1.28e+05

1.16e+05

1 1te+05

1. 0Je+05

Pattvines Colored by Static Pressure (pescal)
FLUENT 6.2 424, ctx

En esta grafica se observa que en los extrados del perfil la presion disminuye
debido a que la velocidad en dicha zona se esta incrementando esto ocasiona
gue haya una pérdida de presion y un aumento de la misma en los intrados; ya
gue al corroborar con la Teoria de Perfiles el resultados obtenido es congruente
con la simulacién. La presiéon es directamente proporcional a la temperatura e
inversamente a la velocidad por ende al incrementar la presion la temperatura
aumenta y su velocidad disminuye por consiguiente la relacion de compresion
esta influyendo sobre T3 ya que la energia calorifica que se presenta en el
compresor se va transformando en potencia mecanica donde el rendimiento
termodinamico esta incidiendo en la temperatura a la entrada de la turbina.

Figura 37. Temperatura estatica (Titanio)

Static
Temperature
(k)

Position (m)

Static Temperalure

FLUENT 6.3 (2d, ¢
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En esta gréfica se observa la distribucién de temperatura estética tanto en los
extradds como en los intradds del rotor y el estator; de acuerdo a la Ley de
Bernoulli y como se puede observar en la figura, se presenta una diferencia de
presiones en el perfil ya que la presion es menor en los extrados que en los
intradds, debido a que la velocidad desde el borde de ataque hasta el borde de
salida va ir aumentando; en el intrado del perfil pasa lo contrario la velocidad
disminuye debido al aumento de presion presentado en dicha zona; a partir de
lo dicho anteriormente se dice que la presidn estéatica originada en el estator y
rotor es inversamente proporcional a la presién dinamica generada. Es decir
que la diferencia de presiones es ocasionada por el diferencia de velocidad
producido en el alabe donde si se cumple lo anterior la suma de la Presion
estaticay de la energia cinética con la que se mueve el fluido es constante.

Figura38. Temperatura estéatica (Acero)

1010403

1.01e+03

Static
Temperature

(k)

Position (m)

Statle Temperature

Se observa que el incremento de presién en los intradds es causado por efecto
del aumento de la energia cinética presentada en esta zona, pero a diferencia
de la anterior gréfica al modelar el alabe con acero la temperatura con
relacion a la de Titanio alcanza a disminuirse la temperatura una cantidad muy
pequefia pero en el rotor la temperatura tiene un comportamiento extrafio ya
que a la entrada del perfil disminuye subitamente la temperatura volviendo a
subir abruptamente; es decir que es mayor la fuerza que se ejerce sobre el
extrado ocasionando que la presion sea mayor mostrando una distribucion de
presiones diferente a la anterior ; es conclusién la operacion del alabe no es la
adecuada ya que se presenta turbulencia donde el fluido no puede seguir su
trayectoria ocasionando pérdidas y desestabilizacién de la presion en el alabe.
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11.3. METODO: PELICULA REFRIGERADA

En la siguiente gréafica se muestran las condiciones de frontera identificando las
condiciones de entrada, de salida , periodicas y paredes que existen dentro del
sistema. En la Figura 39 se muestra alredor de la geometria la distribucion de
las condiciones de contorno:

Figura39. Condiciones de frontera

Zonas

Periodicas
—= Intradds Estator
S | X -
Extradds Rotor / \ T ‘

Presidn de 51 ‘ i T
[ | - \ Presion de
Entrada b\ =~ | salida

Intradds Rotor

1 Agujeros ‘

‘ Extradds Estator

Figura40.Presion Estética
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El gas al entrar a la etapa de la turbina viene con una energia cinética la cual
se convierte en energia potencial, donde el fluido experimenta un cambio de
velocidad a presion; en esta grafica se observa que la presion va disminuyendo
gradualmente a través de la etapa la cual inicia con una presion a la entrada
del estator de 1,72*10°Pa hasta una presion en el borde de salida del rotor de
9,13*10%; donde en la zona del extrado del rotor el fluido se acelera
produciendo una disminucién de presion estatica a medida que la velocidad
del fluido aumenta, en cambio en el intrado del rotor las particulas del fluido se
mueven mas despacio donde su viscosidad es alta lo que origina un
incremento de presion; esta diferencia de presiones produce una fuerza
centrifuga la cual origina el momento par del rotor.

Figura4l.Temperatura Estatica

Comours of Ssatic Temperature (k)

Se observa en la Figura 41 que tanto el estator como el rotor se someten a
altas temperaturas donde el ITT siendo la temperatura a la entrada del estator
de 1000k, ya que el gas de la camara de combustion sale con una temperatura
muy alta la cual al llegar al rotor disminuye gracias al método de refrigeracion
aplicado en éste; a causa del aire que sangra, el compresor llega con una
temperatura menor y una presion mas alta que la que tiene el gas; este aire
llega a las paredes de los orificios donde el mecanismo de transmision dela
interface fluido-solido corresponde a la conduccién el cual produce una
transferencia de energia del fluido que reside a menor temperatura al alabe que
esta a mayor temperatura en que la conductividad térmica (k) es de 0.0000135
W/MK; posteriormente se origina dentro de los orificios una transferencia de
calor por conveccion y por efectos de velocidad, la temperatura se disminuye
considerablemente donde el calor se disipa a través de los orificios del alabe a
causa del aire de refrigeracion que circula por su interior presentandose un
mayor gradiente de temperatura lo que causa una transferencia de calor
superior pues a mayor velocidad con la que el fluido impacte sobre la superficie
del rotor, la temperatura disminuira hasta 452 k; la implementacion de este
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método de refrigeracion ocasiond6 un mayor rendimiento, potencia y
practicabilidad en el motor es decir una incremento entre el trabajo util y el total
disponible en la expansion; evitando sobrecalentamientos locales en el alabe y
la disminucion de tensiones mecanicas en el rotor.

Figura 42. Velocidad

Contours of Velozity Magritude (mis)

FLUENT 6.3 (2d, dbns imp, S5A

En la Figura 42 se observa que la disminucion de velocidad en el intrado del
rotor es debido al aumento de presion sobre dicha superficie, ademas la
viscosidad en esta zona es alta lo que produce que todas las particulas del
fluido que se mueven se estan desacelerando; en el borde de ataque del
extrado del rotor la velocidad va disminuyendo a medida que va fluyendo el gas
donde al llegar al borde de salida la aceleracion del fluido es muy baja.

Figura43. Vectores de Velocidad
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Se observa que en el borde de fuga del alabe se presenta una baja velocidad
debido a que su forma circular del borde de fuga genera vortices que aumentan
la presion y disminuyen la velocidad, donde las particulas del fluido actuan
como un efecto torbellino causando que el gas se vuelva cada vez mas lento;
en el intrado del estator se presenta una zona de baja velocidad debido al
desprendimiento de la capa limite en la region préxima al borde de ataque ya
gue la curvatura del perfil es muy pronunciada para la baja velocidad que se
esta presentando a la entrada de la etapa; el triangulo de velocidades se puede
ver a lo largo de la etapa en direccion y no en magnitud ya que la velocidad de
la simulacion es diferente a la velocidad que se impuso; bajo el extrado del
rotor se presenta la region de mayor velocidad en toda la etapa de turbina lo
gue indica que este componente contribuya en mayor medida al aumento de
velocidad del aire.

Figurad4. Presién Estatica

Static
Pressure
(pascal)

Position (m)

Ap
FLUENT 6.3 (24, dbes

Se observa la distribucién de presion en los extrados e intradds del estator y
rotor de la turbina; como se enuncia en la teoria de perfiles aerodinamicos se
puede observar que las zonas de alta presion se encuentran en los intradés ya
sea del estator o del rotor, y las zonas de baja presion se localizan en los
extrados de los mismos; esto se debe al diferencial de velocidad que se
produce en la parte superior e inferior del alabe donde demuestra que si una
particula aumenta su velocidad en los extradés del perfil su presiéon disminuira
comprobandose asi el teorema de Bernoulli, ya que el aire se mueve con una
presion y con una densidad determinada a una velocidad donde la suma de la
presion y energia cinética con la que se mueve el fluido es constante es decir
que a medida que la presion estatica aumenta en los intradés su presion
dinamica disminuira.
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Se puede concluir en esta figura que el alabe esta operando en condiciones
normales. Pero segun la misma, este perfil aerodinamico se podria mejorar ya
gue se esta presentando separacion de la capa limite en los intradds del estator
y del rotor ocasionando pérdidas de presion a la salida de los alabes.

11.4. METODO: POROSO

Figura45.Presion Estética

natic Pressure (pascal Apr 27,2012
FLUENT 6.3 (20, cons imp, §-A)

La refrigeracion de este método es poco practica pues el aire sangrado del
compresor esta llegando con muy poca velocidad ocasionando que el ITT en el
perfil se incremente pues en esta zona no se esta recirculando el aire; también
se puede observar un punto de baja presion en el borde de ataque debido al
aumento de velocidad en esta region ademas hay una zona de alta presion que
esta sobre los intradds, distancia que existe entre el rotor y el eje de la turbina.
Localmente en la region del estator, la presion minima se encuentra en los
extrados, se observa en el borde de fuga del perfil un punto de baja presion
pues a medida que se agrega velocidad la presion va ir disminuyendo en el
cual al llegar el gas a los extrados del rotor la presion cambia abruptamente
especialmente en el borde de salida mostrando una zona de baja presion,
donde en los intrados la presion es aun mayor por la diferencia de presiones
originado en el perfil.
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Figurad6.TemperaturaEstéatica

Comours of Static Temperature (k)

El flujo méasico que llega a la turbina no es el adecuado a causa de que éste no
logra adquirir la velocidad con la presion suficiente para la refrigeracion del
perfil, donde la temperatura del flujo al salir del estator, no disminuye lo
esperado pues la geometria del alabe no cumple con los requerimientos de
disefio donde se evidencia que el método poroso no estan satisfactorio como el
método de conveccion; también se debe tener suficiente presién para que los
alabes de la turbina sangren aire con la suficiente presion. Tambien se observa
que en el borde de ataque hay una presion muy alta donde el alabe esta
sometido a esfuerzos de termo-fluencia por las altas temperaturas en la que
esta operando el alabe donde al aplicar este método de refrigeracion la
fluencia del material y la fatiga térmica del material disminuye.

Figura47. Velocidad

Contours af Velocity Megnitude (m/s

FLUENT 83 (24 d

75



A medida que el aire atraviesa la seccidon de paso va disminuyendo la
velocidad, en el cual el flujo al llegar a la etapa de la turbina se acelera hasta
alcanzar la velocidad requerida; en el borde de salida del rotor deberia
aumentar la velocidad pero debido a geometria y viscosidad presentada en el
borde de salida se acelera muy poco el gas; en los intrados del alabe se
presenta una baja velocidad debido a que la forma redonda del borde de fuga
genera vortices g aumentan la presion y disminuye la velocidad.

Figura48. Presion Estética

Static
Pressure
(pascal)

101 o

Position (m)

State Pressure Apre 27
FLUENT 6.3 (2d. dbns imp

En esta grafica se observa que la presion disminuye en los extradds del perfil
debido al diferencial de velocidad que ocurre tanto en rotor como en el estator;
donde a diferencia del método anterior el alabe se esta refrigerando muy
lentamente, debido a esto la temperatura a la que esta el perfil es superior al
método por conveccion lo que implica que el alabe se someta a mayor
esfuerzos mecanicos causando mayor carga térmica en el alabe.

En la refrigeracion por pelicula aplicada en el rotor produce la formacion de
aire originando una pelicula sobre el extrado e intrado del rotor de tal forma que
incida sobre la pared interna del alabe donde el impacto del aire proporciona un
buen intercambio de calor y aunque reduce el gradiente de temperatura este
método no es el adecuado ya que se pierde rapidamente la transferencia por lo
esto para que este método sea mas eficaz tiene que tener una elevado periodo
de repeticion para la inyeccion de aire en cada agujero; ademas el aire que se
utiliza en este método de refrigeracion tiene que llegar al rotor con una presion
elevada para su mayor éxito.
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En las simulaciones la cuales se aplicaron el método poroso se establece una
pelicula de aire continua sobre la pared del intrado y extrado del rotor pero la
implementacion de este métodos es poco satisfactorio ya que el material
poroso fabricado es muy costoso y la uniformidad de la pelicula es muy pocay
la presién de aire con la que llega al rotor posee una baja velocidad lo cual
produce un mayor tiempo de refrigeracion.

En cambio en la conveccion forzada, el aire circula por el alabe lo cual permite
un mayor intercambio de calor aplicado a una seccion dada, donde la
implementacion de refrigeracion en el alabe mejora transmision de calor en el
coeficiente de transmision de calor y disminuye el coeficiente de perdida de
calor; donde fue el escogido ya que el aire refrigera el rotor con mayor
velocidad lo que permite que la operacion del motor aumente en muy poco
tiempo, ademas ocasiona una buena distribucion de presién en el extrado e
intrado del estator y rotor de la turbina donde el diferencial de velocidad que se
produce en la parte superior e inferior del alabe demuestra que si una particula
aumenta su velocidad en los extradés del perfil su presion disminuira donde se
puede concluir en esta figura que el alabe estd operando en condiciones
normales.
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12. COMPARACION DE DATOS

Calculos térmicos y de dinamica de gases Motor Base (Arnold)

Parametros.

e |ITT:1000 K
e Relacion de Compresion nc: 1.6

e Material: Acero Inoxidable 304

Tabla 8. Motor Base

w
Station kg/=

i

0,158
0,158
0,158
0,141
0,143
0,151
0,151
0,159
0,155
0,183
Bleed 0,002

w

R
DOV O L WUN -

P2/P1 = 0,9900
Efficienciesn:

Compressor
Burner

Turbine

Spool mech Eff
hum [%] war0

0,0 0,00000

T

K
288,15
288,15
288,15
336,76
336,76
1000,00
968,00
923,78
856,97
896,97
896,97
336,76

P
kPa
101,325
101,325
100,312
160,455
160,499
155,684
155,684
125,857
125,857
123, 340
123,340
160,500

WRatd
kg/s

0,160
0,108

0,174
0,180

0,226

0,231

P4/P3 = 00,9700 PE/PS 00,9800

isentr polytr

RNI p/e

00,8500 0O,8596 0,9%0 1,600
0,999%5 0,970
00,8500 0,8874 0,369 1,237
0,9999 Nom Spd 202007 rpm
ruv Fuel
43,124 Generic

™ = 0,05 kN
TSFC = 48,1869 g/ (kN*s)
N/W2 = 315,86 m/=a
Prop Eff = 0, 0000

eta core = 00,0832

wE = 0,00241 kg/s=
s NOx = 0,02826

XMB = 0, 5486

AB = 0,0014 m?®
P8/Pamb = 1,2173
WBld/w2 = 0,01000

Ang8 = 20,00 °
(adal:} = 0,8987
w_usv/wz = 0,05000
WCL/W2 = 0, 05000
Loading = 100,00 %
o455 th - 0,87228

far? = 0,01537

PWX - 0,00 xW

Tabla 9. Temperatura maxima de servicio del Acero Inoxidable

Grado

309

316

410

420

2111HTR

Intermitente (°C)

980

870

815

735

1150

Continuo (°C)

1150
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Se puede observar segun las simulaciones que el método mas efectivo es el de
refrigeracion por conveccion forzada, ya que este sistema es el que mejor se
comporta de acuerdo a los resultados obtenidos; ademéas hay que tener en
cuenta que el método de refrigeracion poroso, es algo dificil de aplicar a esta
turbina de acuerdo a su tamafio.

Se implementara un acero inoxidable 310 ya que su temperatura maxima de
operacion constante es de 1150 K; valor por debajo de la temperatura de
entrada de turbina seleccionada después de aplicar el método de refrigeracion.
Ademas hay que tener en cuenta que los métodos de refrigeracién solo se
aplican a los rotores, ya que son los que estan soportando las fuerzas
rotacionales, esfuerzos de flexion, de tension, de carga del gas y ademas de
deformacién térmica. El estator solo se encarga de dirigir los gases de acuerdo
al grado de reaccion determinado por el disefiador, motivo por el cual solo se
debe garantizar que el material soporte la temperatura de operacion del gas a
la entrada del mismo.

A partir del método de refrigeraciéon implementado en el rotor se eligio el
material del alabe: acero inoxidable 310 el cual trabaja con una temperatura
de 1150 K donde se realizaran nuevamente los céalculos térmicos y de dinamica
de gases para mejorar el rendimiento generado en el motor. Este material es
escogido ya que soportara altos esfuerzos térmicos y mecanicos producidos
en la etapa donde se obtendra una mayor vida util; la deformacion va ser
insignificativa ya este tipo de acero tiene propiedades éptimas las cuales se
oponen a la deflexién del material generando una resistencia a la termo-
fluencia.

Parametros.
e |TT:1150 K
e Relacion de Compresion rc: 1.6
e Material: Acero Inoxidable 310
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Tablal0. Motor Escogido

mm = 0,06 kN

r™/N2 = 379,63 m/a

S xg/»

Input Data File:
C:\Program TFiles (x86) \GasTurb\GasTurblili\Demo_jet.CY¥J (modified)

La temperatura de entrada de la turbina va ser directamente proporcional a la
relacion de compresion ya que se estd aumentando la temperatura del aire de
salida del compresor por ende si la relacion de compresién aumenta, el aire
gue recibe la camara de combustion va a sufrir un incremento de temperatura
y por esto la energia calorifica para obtener T3t es menor y en consecuencia
de esto recibirh menos combustible, el aumento de la relacion de compresion y
de la temperatura de entrada de turbina produce que la presion aumente a
través de la etapa y por consiguiente la expansiéon que se tendra en la turbina
sera mayor pero debido a la refrigeracion aplicada en el rotor la disminucién de
calor se introduce en el ciclo reduciendo la velocidad lo cual reduce el empuje
especifico en una cantidad minima donde las pérdidas de calor seran
inapreciables y en esto el alabe se somete a menores esfuerzos causando una
menor carga térmica donde la operacion del motor va hacer la adecuada pues
su eficiencia aumenta en gran medida aprovechando al maximo la capacidad
calorifica generada en la cAmara de combustiéon. Entonces el comportamiento
termodinamico permite un mejor rendimiento debido que al manejar el sistema
de refrigeracion por conveccidén se puede aumentar la temperatura lo que
produce un incremento de la capacidad de trabajo y vida util de la turbina
disminuyendo la ruptura del material;, ademas de esto la geometria vy
distribucion de los orificios en el perfil causa una mejor distribucion de aire
donde actué de manera adecuada y exitosa en el rotor.

Debido a las propiedades del material utilizado y ain mas a la gran potencia
gue se obtiene araiz de la temperatura a la entrada de la turbina donde el gas
de salida posee la suficiente energia potencial causa que la presion sea mayor
a la atmosférica gracias a estos la adicion de calor al aire comprimido, el
trabajo de expansion del gas sea superior al trabajo necesario para la
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compresion del aire del compresor; al aplicar este método la fatiga del material
serd menor ya que los esfuerzos aplicados en el alabe seran menores gracias
a la refrigeracion por conveccion aumentando la vida del material ya que el
namero de ciclos se incrementara; donde por mas que se aumente la
temperatura a la entrada de la turbina y que esta se someta a un prolongado
tiempo el grado de termo-fluencia va ser menor ya que el sistema de
refrigeracion no permite que el material se deforme donde la ruptura del
material seré dificil alcanzarlo.

HISTOGRAMAS

Figura 49. Empuje(Motor Base Vs. Motor Modificado)

Empuje (Motor Base Vs. Motor
Modificado)
400
300
B Empuje (Motor Base)
200
® Empuje (Motor
Modificado)
100
0

Figura 50. Empuje y Consumo especifico de Combustible (Motor Base Vs.
Motor Modificado)

Consumo especifico de Combustible (Motor
Base Vs. Motor Modificado)
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Figura 51.EMPUJE NETO (FN)

Empuje Especifico

0,07

0,06
0,05

0,04 M FN (MotorBase)

0,03 ® FN (Modificado)

0,02

0,01

De acuerdo a las gréaficas anteriores el empuje del motor base es de 315.86
Ns/kg y del motor modificado corresponde a 379.63Ns/kg donde como se
puede observar al aumentar la temperatura de entrada de la turbina el
incremento del empuje es de 16.85%.

El consumo de combustible del motor base es de 0.223681 Kg/HN y el del
motor modificado es de 0.193871 Kg/hN; en el que se evidencia que este
disminuye en un 14.49% ya que la energia quimica necesaria para obtener la
temperatura a la entrada de la turbina va ser menor produciendo una
disminucién de consumo de combustible especifico.

El empuje especifico del motor base es de 0.05 kN y la del motor modificado es
de 0.06 kNmostrando un incremento de 16.67%; produciendo un aumento de
velocidad lo cual incide notablemente en el empuje del motor.
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METODO DE CONDUCCION

TITANIO ACERO
ZONA extrados intrados extrados intrados
VELOCIDAD(m/s) 3,69*1012 1,11*1072 4,81*1072 1,70*1072
TEMPERATURA | 9,50*10/2 9,87*1012 8,50*1072 9,91*10/2
ESTATICA (K)
PRESION (Pa) 3,50*1074 1,34*1075
PELICULA REFRIGERADA
ZONA extrados intrados
VELOCIDAD(m/s) 4,87*1072 8,59*%1071
TEMPERATURA 8,08*%10/2 8,35*%10/2
ESTATICA (K)
PRESION (Pa) 4*10M 1,43*1075
Temperatura Total | 4,52*1072
en el rotor
METODO POROSO
ZONA extradds intradds
VELOCIDAD(m/s) 4,92*%1072 1*8112
TEMPERATURA 9,20*%10/72 1*1073
ESTATICA (K)
PRESION (Pa) 7,20*1074 1*54A5
Temperatura Total | 7,55*1072
en el rotor

En las anteriores tablas se encuentran las comparaciones donde se muestran
los diferentes parametros a los que opera el rotor de acuerdo al sistema de
refrigeracion aplicado en la misma; donde se observa que al confrontar los
datos con el motor base MTC1 se reduce enormemente la temperatura y por
ende la presion: en el método de conduccion disminuye 50 grados en de
pelicula refrigerada (conveccion forzada) 200 grados y el método poroso 80
grados; corroborando que el mejor método es: conveccion forzada ya que este
método no es tan complejo lo que produce una facil construccion y un costo de
produccion bajo; ademas a raiz de la implementacion de este método la
temperatura a la entrada de la turbina puede aumentar lo que origina un
incremento en el empuje y un aumento de consumo de combustible ; la
implementacion de dicho método de refrigeracion no permite que el material se
deforme donde la ruptura del material sera dificil alcanzarlo ya que se produce
una resistencia a la fluencia lo cual origina mayor vida util evitando la termo-
fluencia en el alabe.
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13. CONCLUSIONES

Los calculos térmicos sirvieron como base para desarrollar todos los
parametros iniciales de la micro-turbina.

El método de refrigeracion implementado por conveccion forzada fue
escogido ya que este método no es tan complejo lo que produce una facil
construccion y el aumento de temperatura necesario para ocasionar un
mayor trabajo util y un buen rendimiento del motor, logrando una mejor
operacion del mismo.

Al realizar la comparacion de los célculos térmicos del motor base y del
motor modificado se observa que tanto el empuje como el consumo de
combustible aumenta ya que al manejar temperaturas altas el SFC se
incrementa.

El método de refrigeracion implementado por conveccion forzada fue
escogido ya que éste no es tan complejo, lo cual facilita el proceso de
fabricacion. Adicionalmente, al compararlo con otros métodos de
refrigeracion, se logra reducir hasta 200°C la temperatura, lo cual mejora la
operacion de la turbina.

Incrementando el ITT se aumentara el consumo especifico de combustible
ya que la energia calorifica necesaria para aumentar la temperatura dentro
de la camara de combustion sera mayor que en el motor base.

El proyecto esta sujeto a una verificacion experimental, ya que lo expuesto
anteriormente no ha sido validado con datos reales, por lo que se
recomienda hacer un estudio méas detallado de los fendmenos térmicos
causados por la disminucion de temperatura del método de refrigeraciéon
seleccionado.
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Anexo A. Diagrama de Flujo
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Anexo B. Ecuaciones

1. Temperatura a la entrada del compresor

C%a
Tor = Ta+2—Cp

2. Como sabemos debe existir una compresion total en el motor para que
se genere la mezcla estequiometrica de aire de combustible completa y
perfecta. Para que esto suceda tenemos una compresion dindmica en la
entrada del motor y una compresién mecénica hecha por el compresor.
En la toma de entrada del motor van a existir perdidas energéticas del
flujo de aire que ingresa a este, debido a la friccion que se genera contra
las paredes y de las ondas de choque que se disipan en forma de calor.
Por consiguiente tenemos un coeficiente de perdida de presion el cual lo
utilizamos en la siguiente ecuacion.

C2q v/(y-1)

P01=Pa* 1+T]im

3. Conociendo la presion de entrada del compresor y la relacion de
compresion dada por el disefiador, se hallara el valor de la presion a la
salida del compresor. Donde existe una relacién directamente
proporcional entre la relacién de compresion y la presion a la salida del
compresor. Esto significa que entre mayor se tenga idealizada una
relacion de compresion mayor sera la presion a la salida del compresor,
esto viene dado por el numero de etapas del compresor. La presion a la
entrada del compresor nunca puede ser mayor que a la salida esto
implicaria que el compresor no esta generando cambios de presiéon y
gue al contrario esta en perdidas.

POZ
Py, = (=) P
02 <P01> 01

4. La temperatura en la segunda estacion depende principalmente de la
temperatura a la entrada del compresor y del trabajo generado por el
compresor el cual va a depender de los posibles valores de rendimiento
de este, manejando la constante de aire.

y-1
T Poo\ v
Ty = Ty + | -2 (ﬂ)y _1
Ne \ \Poy
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La presion total a la salida de la camara de combustién va a ser
proporcional a la presion total a la salida del compresor, en donde el
coeficiente de perdida de presion en la camara de combustion va a estar
ligada al grado de calentamiento del aire en la camara las perdidas
hidraulicas y al numero mach, el cual se selecciona por medio de datos
experimentales.

Apy
Py> = P, (1 — —)
03 02 Py,

La temperatura detras de la turbina va depender de la temperatura de la
salida de la camara de combustion, donde al aumentar la temperatura a
la entrada de la tobera T4, se incrementara el trabajo realizado por la
turbina.

Cpa(Toz — To1)
T04=T03_< paC
pglm

Ya hallado el grado de expansion en la turbina se obtendra la presion
detras de esta

El grado de expansion de la tobera de salida esta determinado por la
relacion entre la presion en la tobera y la presion atmosférica de la
siguiente manera

Cuando la presion a la salida de la tobera es igual a la presion
atmosférica la expansion que se genera en el gas es completa. Por la
siguiente ecuacion conocemos el valor de la velocidad de salida de los
gases

1
Cs = (VRTC)Z
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10. Se obtiene la ecuacion que determina la temperatura en la tobera de
salida.

2

T- =T. ={—— )T,
57 ¢ (y+1)°4

11.El Consumo de combustible especifico esta determinado el empuje
especifico y la relacion de combustible y de aire.

f
SFC =—
F
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Anexo C. Geometria Perfiles

Al obtener las variables que inciden en el disefio de la etapa se genera una
geometria en GAMBIT usando las condiciones de entrada y de salida de la
etapa con el fin de realizar el enmallado; ya que dependiendo de la malla los
resultados dados por FLUENT seran mas exactos; en este caso se utilizo el
perfil planteado en el libro DISENO DE UNA MUCROTURBINA Arnold
Escobar; en donde se exportaron los puntos a gambit , utilizando una cuerda
(c) de el rotor de 13.54mm vy en el estator una cuerda (c) de 27,27mm, al
manejar una sola etapa se asume un angulo de entreda de estator a1=0 lo que
significa que la entrada de flujo en la etapa es completamente axial;, en cambio
a la salida se tiene un angulo de a3=10° por el grado de turbulencia
presentado al final de la etapa.

En base al triangulo de velocidades de la etapa, se establecieron los angulos
de la corriente de el gas; dando como resultado (2=27.73°, a2=60.61°,
B3=54.97°, a3=10°; con estos datos se dibuja el triangulo de velocidades en
gambit tanto de el estator como de el rotor como se muestra en lafigura.




En la siguiente figura se definen las condiciones de contorno identificando las

entradas, las salidas, las paredes, y las condiciones periédicas manejadas en
el proceso.

Condiciones periddicas

. . Periodic A
Pressure —T
“ Intet

Periodic B

Al colocar una condicién periddica significa que en fluent la geometria hecha en
gambit se generara como un espejo duplicando la geometria deseada; donde
se podra observar la distribucién de las condiciones de contorno alrededor de
estay el reflejo que se obtiene a partir de una imagen.
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Anexo D. Procedimiento para simulaciones

En esta simulacion se va trabajar con un material llamado Titanio; donde el
modelo se encuentra establecido en una escala a milimetros. A continuacion se
observa el desarrollo en Fluent para llegar a obtener dichas simulaciones.

1. Se importa la malla desde Gambit donde se escala con el objetivo de
presentar las medidas del alabe real.

Zone Name

|rutur

| Source Terms

Motion l Source Terms l Fixed Values l

FRotation-Axis Origin J
X [m] o
Y [ml o

Motion Type |5tatiunar‘3,.|r j .|

oK | Can-::f:l| Ht:lp|

2. Se crea una relacion de interface entre el aire del rotor y el estator para
permitir una multiplicacién periodica de los alabes.

Grid Interface Interface Zone 1 Interface Zone 2
|a |interFacea |interFaceaa

interfacea interfacea
interfaceaa interfaceaa

Interface Type Boundary Zone 1 Interface Wall Zone 1
¥ Periodic | |
[~ Coupled

Boundary Zone 2 Interface Wall Zone 2

Create| Delete| List | Close| Help|

3. Se chequea la malla para confirmar que no hay errores; después se
determina el tamafo de la malla: cantidad de celdas, cantidad de caras y
cantidad de nodos.
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Grid Size

Level Cells Faces Hodes Partitions
§] 23894 47164 28216 1

4 cell zones, 22 face Zones.

Inmediatamente se define el modelo a realizar escogiendo la opcién de
Density-based ya que la velocidad a la que se esta sometiendo el perfil
tiene en cuenta los efectos de compresibilidad del donde esta eleccion
refleja el cambio de densidad en el sistema. En esta parte se eligio la
opcion Implicita la cual nos va permitir resolver de una manera mas
rpida el problema; el tiempo que se maneja es estable es decir que no
se produce ninguna variacion de las propiedades en el transcurso del
tiempo; se escogié el modo celdas béasico ya que es el modelo bésico,
el cual nos va dar un resultado mas rapido pues este se interpola entre
los centros de las celdas.

Solver Formulation
" Pressure Based " Implicit
* Density Based " Explicit

Space Time
« 2D i+ Steady
T Axisymmetric " Unsteady
T Axisymmetric Swirl
~

VYelocity Formulation

* Absolute
e
Gradient Option Porous Formulation
* Green-Gauss Cell Based ' Superficial Velocity

" Green-Gauss Node Based | | ©
" Least Squares Cell Based

OK | Cancel| Help|

Al programar la ecuacién de la energia se tiene cuenta la transferencia
de temperatura dentro del sistema a manejar.

Energy
v Energy Equation

OK ‘ Cancel‘ Help|
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6. En viscosidad se escoge el modelo Spalart-Allmaras ya que es el mas
usado para aplicaciones aeronauticas y da buenos resultados.

Model Model Constants
T Inviscid Chi =
" Laminar |ﬂ.1355
* Spalart-Allmaras [1 eqn]
" k-epsilon [2 eqn] Ch2
" k-omega [2 eqn] |B.622
" Reynolds Stress [5 eqn]
Cvl
Spalart-Allmaras Options |;'_1
* Vorticity-Based Production Cw?
" StrainfYorticity-Based Production |ﬂ 3
Options j
= Usger-Defined Functions

Turbulent Viscosity

‘I’IDI’IB j

OK | Cancel| Help|

7. Materiales
Se utiliza aire donde se asume que no existe una combinacion de aire
combustible y existe un cambio de densidad a gas ideal ya que esta es
compatible con la opcion Densitybased.

Name Material Type Order Materials By
fair _ N .| & Name
Chemical Formula Fluent Fluid Materials ~ Chemical Formula
| air ot Fluent Database..,
User-Defined Database...

freperties
Densilty (koim3] (140 1-gas -
|

Co (W&l ;Eonshnl -l
(100642

Thermal Conductivity [wim-k) :Eonshnl ol

0.0242

Viscosity {kaim-s] [0 0o tant I

1.7894e-05

Charuigwr.{(lvc ole | Delete 1 Close | Hel!a

Para solido, se utiliza el material titanio o acero que sera aplicado en otra
simulacion; el solido en este caso se aplica en el alabe del rotor y de estator.
Para proporcionarle ciertas propiedades al material se deben dar las siguientes
condiciones:

7.1 Enmallar internamente el perfil.
7.2 Importar materiales solidos en la base de datos de Fluent.
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7.3Se deben definir las Propiedades fisicas como lo es la densidad, la
transmision de calor y la conductividad térmica.

Name Material Type Order Materials By
alundnum solld «| % Name
Chemlcnl Formula Fluent Solld Materials Chemical Formuls

al sluminum fal) *|  Flueot Databose... |
User-Defined Database... i

Properties
Density (kg/m3) icnm;lln! .
27119
Cp ling k) g:ansllnl -
871
Thermal Conductivity fw/m-k) [constant 5
202 .M
Change/Create Delete Close Help

8. Las condiciones de operacion se asumen a nivel del mar (presion).

Pressure Gravity

Operating Pressure [pascal] | | | Gravity
‘13132ﬂ

Reference Pressure Location
X [m] |n

¥ (m) g

oK | Cancel‘ Help|

9. Se establecen las condiciones de frontera las cuales son: la presion y
temperatura, la velocidad de entrada y salida de la etapa de acuerdo a
las calculos del libroMetodologia de Disefio para Turborreactores de
bajo flujo masico, Arnold Escobar Garzon
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Zone

aire_estator ~
aire_rotor

default-interior
default-interior:001
default-interior:02 4
default-interior:026
estator

extradosestator
extradosestator-shadow
extradosrotor
extradosrotor-shadow
interfacea b

ID

| Cupy...| Cluse| Help |

10. Se define una presion de entrada de 17215,2 Pa y una temperatura de
entrada de 1000° de la etapa de la turbina.

Zone Name
pinlet

Momentum | Thermal | Radiation | Species | DPM | Multiphase | UDS |

Gauge Total Pressure [pascal) |1 72151 .2 |cunstant

SupersonicfInitial Gauge Pressure [pascal] |1?2151 .2 |cunstant

Direction Specification Method |Norma| to Boundary

Turbulence

[
[
-
-

Specification Method |Intensity and Hydraulic Diameter

Turbulent Intensity [%4] [1a
Hydraulic Diameter [m] [a_ a1

OK | Cancel| Help|

Zone Name
piniet

Momentum Thermal  Radiation  Species | DPM | Multiphase | UDS

Total Temperature (k] 1g00 constant -

oK Cancel Help
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11. Después se especifican las condiciones de la presion de salida 110444,3
Pay latemperatura de salida de la etapa 878 k° .

Zone Name
poatliet

~ = ™ | Fadiati Species DPM | Multiphase | UDS
Gauge Pressure [pascal] 119aAA.3 | constant
Backflow Direction Specilication Methad Normai to Boundary

" Target Mass Flow Rate
Noa-Reflecting Boundary
Turhulence
Specification Method \odified Torbalent Viscosity =
Backflow Madified Turbulent Vi ity (m2/s] 'a_oa1 B
oK Cancel| Help
Zone Name
>pouuel

Momentum Thermal | Radiation | Species | DPM | Multiphase | UDS

Backflow Total Temperature [ 575 [constant

oK \ Cancel Melp}

12.Se escoge el material del alabe tanto del estator como del rotor donde
en este caso serd titano seleccionan un movimiento estacionario.

Zone Name
‘EStatur

Material Name |tilanium j Edit...

[ Source Terms

Motion ‘ Source Terms l Fixed Values l

Rotation-Axis Origin J
% [m] ‘n
¥ m) g

Motion Type |Statinnary j =

oK | Cancel| HB||]|
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13. Se inicializa la simulacién y se escoge Pinlet como valor de referencia

para la simulacion y se edita la velocidad en x para que sea igual a la de
los calculos.

Compute From Reference Frame

| j * Relative to Cell Zone
" Absolute

Initial Values

Gauge Pressure [pascal] IW =
X Velocity [m/s) Im—
Y Velocity [m/s) Ig—
Modified Turbulent Yiscosity [m2{s] [1.937621c-06 J

Init | Reset| Apply| Cluse| Help|

14.Se activan la ventana de graficos para asi obtener los resultados
residuales.

Options Storage Plotting

¥ Print Iterations 188 = Window | o

[+ Plot EI EI
MNormalization lterations |1000 El

[ Normalize v Scale Axes... ‘ Curves...|

Convergence Criterion

‘ahsulute j

Check Absolute J
Residual Monitor Convergence Criteria

continuity W v .00
®-uelocity .00

v rd

y-velocity v v ’W
v v
v rd

li
fenergy 6o
nut ’W J

oK | Plot | Flennrm| Cancel‘ Help ‘

15. Se inicia la simulacion.

Iteration

Number of herations |4 il
Reporting Interval |4 jl
UDF Profile Update Interval |4 il

Iterate| Apply| Clnse| Help |
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16. La simulacién converge después de 895 iteraciones.

BY8
B79Q
BEA
iter
881
882
BE3
BEY
BRS
BRBA
BT
ititi
B89
898
891
iter
B892
893
B9y
t B95
B95

5.3125e-84
5.5562e-84
5.8212e-84
continuity
6.8978e-04
6.3781e-04
6.6366e-04
6.88770-04
7.1178e-84
7.3246e0-84
7.5009e-84
7.6508e-84
F.7714e-04
7.8648e-04
7.9324e-04
continuity
7.973%e-84
7.9897e-84
7.9835e-84

4.3531e-84
L. 2998e-84
L. 216e-84
¥-velocity
4.1811e-084
4. 1178e-04
L. 08512e-084
3.9816e-04
3.9092e-04
3.8344e-04
3.7567e-04
3.6763e-04
3.5943e-04
3.5106e-084
3.4253e-084
®¥-velocity
3.3390e-04
3.2521e-84
3.1655e-84

solution is converged

7.9482e-84

od Residuals

3.0805e-84

1.2761e-83
1.2632e-83
1.2498e-83
y-velocity
1.2361e-03
1.2217e-083
1.2086%e-03
1.1914e-083
1.1754e-083
1.1588e-83
1.1415e-83
1.1248e-83
1.1864e-03
1.0886e-03
1.8786e-03
y-velocity
1.8526e-083
1.8345e-83
1.0164e-083

9.9866e—-84

5.1221e-84 1
5.3626e-84 1

5.6229e-84

energy
L.8937e-04
6.1591e-84
6.417%9e-04
6.6611e-04
6.8831e-084
7.8819e-04
7.2503e-84
7.3926e-84
7.5861e-84
7.5928e-04
7.6537e-84

energy
7.6891e-04

7.6995e-84 1
7.68808e-84 1

7.6483e-84 1

400

iterations
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b ok ek ek ok b b ek ok bk b -

-

500

.Bgage-84
.B740e-84
.B6Q4e-8L4

nut

.8640e-04
.8587e-04
.853%e-084
.B493e-04
.B440e-BL4
.B4age-84
.B371e-84
.B334e-84
.8298e-04
.8262e-04
.8226e-04

nut

.8190e-84
.B152e-84
.B113e-84

.B@73e-84

600

g:81:22
8:81:85
8:81:35%
B:81:16
f:81:88
f:81:31
f-91:12
B:8A:58
8:81:28
g:81:10
9:81:38

8:81:33 222
f:g1:14 21
B:81:-43 228

timefiter
219
218
217
216
215
214
213
212
211
218
289
time/fiter

g:81:18 288
g:g1:82 287
A:91:38 286

a:p1:12 285
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Anexo E. Estudio de Malla

Al simular un cuerpo teniendo cuenta el gas que fluye a través de la etapa es
necesario generar una geometria y la malla del volumen de control para que
Fluent pueda analizar nodo por nodo.

Donde en la primera simulacion erronea como en las demas simulaciones se
utilizo una malla rectangular en donde se ve claramente que la concentracion
de nodos es muy poca; la geometria triangular se utiliza en geometrias
irregulares como fue en este caso. La malla va tener una mayor facilidad de
concentrar los nodos en las partes complicadas de la geometria donde se
puede apreciar en la simulacion la cual debido la concentracion de nodos en
la malla los resultaros son mas exactos ya que dependiendo de la calidad de
la malla se va generar un enmallado correctos.

Caso 1:

Cells Faces Nodes
14911 30540 15725

Para en este caso tanto las celdas, las caras y los modos tiene un valor muy
pequefio; donde respecto al caso 2 debido tiene un menor grado de celdas lo
gue produce que la densidad en dicha malla es muy poca produciendo una
malla muy pobre.
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Caso 2:

Cells Faces Nodes
22367 45810 23588

Debido a la complejidad a la geometria se utilizan en simulaciones de perfiles;
donde al aumentar el numero de celdas se crea una malla fina lo cual produce
una valor mas preciso; donde hubo un mejoramiento gracias a la geometria ya
gue no esta dando unos mejores resultados ya que la geometria y la densidad
ayudan a que el resultado de la mala sea mas exacto y mas suave donde se
esta ajusta a geometria complejas donde la malla es mas densa debido al
numero de nodos y celdas la cual se ajusta perfectamente a la superficie
mostrando una mejor distribucion de nodos; aumentando la densidad y la
concentracion de nodos.

En cada una de las caras se utilizo elemento llamado tipo Tri donde al
implementar este tipo de malla se observa una gran ventaja ya que se ajusta
perfectamente a la figura. El tipo de malla triangular se utiliza ya que la
geometria del perfil aerodinAmico causa que no se pueda utilizar una malla
estructurada, ya que la Unica forma por la cual se podia utilizar malla cuadrada
es generando una “boundarylayer”, en este caso y de acuerdo a la bibliografia
estudiada se decidio utilizar una malla triangular con mayor cantidad de nodos
tanto en los intradés como en los extrados del rotor y estator de turbina.
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