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DESCRIPCION

Como se puede observar en los antecedentes, el desarrollo
investigativo en rotores de ondas con combustion interna,
se encuentra en sus primeras etapas, trayendo como
consecuencia  escasas  publicaciones  sobres las
investigaciones de los temas relacionados.

La necesidad de los rotores de onda con combustion
interna, parte como una idea de formacion a los futuros
conceptos de combustion, de generar mas temas de
investigacion, de la creacion de nuevos grupos y proyectos,
en el desarrollo de nuevas tecnologias para la industria




aeronautica. Es por esto que el presente documento dara
respuesta al siguiente problema.

¢, Qué caracteristicas de disefio se deben tener en cuenta
para el desarrollo de un rotor de ondas con combustion
interna, aplicado a un turborreactor de potencia baja ya
construido, para incrementar la eficiencia térmica global y la
potencia de salida?
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METODOLOGIA

1 ENFOQUE DE LA INVESTIGACION:

Empirico-analitico: El enfoque de éste proyecto esta basado
en un método empirico-analitico, ya que relaciona variables
y leyes universales fisicas establecidas previamente con la
experimentacion para optimizar los procesos de
investigacion y realizar mejoras o soluciones alternativas a
los diferentes problemas de la industria.

2 LINEA DE INVESTIGACION DE USB / SUB-LINEA DE
FACULTAD / CAMPO TEMATICO DEL PROGRAMA
Tecnologias actuales y Sociedad / Instrumentos y control de
procesos / Disefio y Construccion de motores.

3. HIPOTESIS:

EL uso de un rotor de ondas con combustion interna, es un
dispositivo que mejora la eficiencia térmica del motor, a
comparacion de un motor que usa una camara de
combustion convencional.

4. VARIABLES:

- Geometria del Canal.

-Condiciones ambientales, tales como temperatura y
presion.

-Temperatura y presion a la salida del compresor.

CONCLUSIONES

1. Se pudo evidenciar que el uso de un Rotor de Ondas
con Combustion Interna, es un dispositivo que cuya
potencia neta resulté ser mucho mas que suficiente
para suplir la potencia requerida, (Ver item 4.2.2.6.5),
sin embargo debido a esto, la cantidad de SFC usado
sobrepasa al valor de SFC del motor base, trayendo
como consecuencia una eficiencia térmica menor en
el WRIC que en el motor base Power Generation X-
01. (Ver Tabla 3.2, Seccion 4.2.2.9.4)

2. Es recomendable para futuras modelaciones,
considerar solo suplir la potencia requerida por el
motor, de tal forma que el SFC disminuya
permitiendo un aumento del rendimiento térmico.




Mediante el modelo matemético de flujo isentropico
unidimensional e inestable, se logré evidenciar el
comportamiento térmico y de dinamica de gases, de
un turborreactor con un rotor de ondas de combustion
interna dentro de cada una de sus etapas.

Se compararon los calculos térmicos del
turborreactor de potencia baja base y el turborreactor
de potencia baja implementado con el rotor de ondas
de combustion interna, observando los diferentes
datos de cada uno, demostrando que la potencia neta
lograda por un turborreactor con un rotor de ondas
con combustion interna, supera la potencia neta del
turborreactor base.

Se analizaron diferentes geometrias (20 cm X 2 cm,
10 cm X 2 cm y 10cm X 2 cm) de un canal del rotor
de ondas con combustion interna, (ver item 4.4.1),
encontrando como resultado una geometria apta para
analizar el comportamiento de la presion,
temperatura y consumo de propano.

Se establecié y analiz6 la geometria inicial de un
canal para el rotor de ondas con combustion interna,
mediante el uso del software CFD.

Se mejor6 la geometria del rotor de ondas con
combustion interna, mediante la aplicaciéon de los
resultados obtenidos en las simulaciones hechas en
el software de fluidos dinAmicos computacional, CFD.

Comparando los resultados del turbocargador Power
Generation x-01, y el motor con un rotor de ondas de
combustion interna, demuestran que el WRIC tendra
una mayor temperatura estable, llegando a valores
de 1983.91 K, mientras que el turbocargador obtiene
1073,15 K

Para obtener un resultado cercano entre la derivacion
de las ecuaciones en CFD y los calculos térmicos y
de dinAmica de gases realizados en el proceso, es de
suma importancia la eleccion de la malla, que dentro
de sus multiples opciones, se utilizo la fina.




10.Los resultados obtenidos con el uso del método de
turbulencia de K-e, se aproximan en un 90%, a los
calculados en el analisis matematico general
desarrollado. Sin embargo, se recomienda realizar
pruebas experimentales, en investigaciones futuras.

11.El uso de un rotor de ondas con combustion interna,
permite trabajar con una relacion de compresion
menor en el compresor, disminuyendo asi, su carga
sin que esto se traduzca en un bajo rendimiento del
motor.

12.Los resultados en dos dimensiones obtenidos
mediante CFD, permitiran en un futuro considerar un
analisis en tres dimensiones, para llegar a una
posible construccion.

13.0Observando los videos obtenidos mediante CFD,
anexos a éste documento, se pudo ver que para el
consumo de propano que Se USO en esta
investigacion, la presion aumenta mucho mas rapido
que la temperatura.

14.Queda demostrado que una combustién a volumen
constante, dentro de uno de los canales del WRIC,
produce mucho mas trabajo térmico, (Ver Tabla No.
2.3), trayendo como resultado un incremento
considerable de presion.

15.Se debe considerar el uso de dos turbinas, al
momento de utilizar un rotor de ondas con
combustion interna, dentro de un turborreactor de
potencia baja, pues la presion alcanzada en el
proceso de combustion es bastante alta, que una
turbina mediana no lograria descomprimir lo
suficiente, a menos que esta fuese grande y robusta.

16.Es importante tener en cuenta que al manifestar el
uso necesario de dos turbinas para un motor que
tenga acoplado un rotor de ondas con combustion
interna, esto traera implicaciones de peso extra al
motor.

17.Considerando la cantidad de presion alcanzada




18.

19.

20.

21.

22.

dentro del proceso de combustion, que esta por
encima de lo requerido en la operacion normal de un
motor, puede entonces tomarse medidas como
disminuir las etapas del compresor, de tal forma que
el aire al pasar por alli incremente solo un minimo su
presion, y continle su aumento dentro de la
combustion, de tal forma que la presion total
alcanzada, sea una presiéon dentro de un rango
comun, la cual una sola turbina sea capaz de
descomprimir.

Podria pensarse en prescindir del compresor, debido
al aumento de presiéon considerablemente alto dentro
del WRIC, supliendo la turbina, solo el trabajo
producido dentro del WRIC vy ayudando al
movimiento de éste.

Dentro de la simulacion realizada en CFD, puede
notarse que la presion en la zona fria del canal, es la
misma presion alcanzada a la salida del compresor,
esto debido a que no se consideran perdidas por
rozamiento con las paredes del canal, o escape de
presién por algun ducto, por lo tanto la simulacién
tiende a ser un ideal a comparacién de lo que
realmente sucede en la practica.

La presién alcanzada dentro del canal, incluso
después de la segunda reflexién, supera los valores
esperados en los célculos térmicos y de dindmica de
gases, cuyo valor era de 1.3x10° Pa.

Se pudo evidenciar que una combustion a volumen
constante, bajo los parametros del ciclo Humphrey,
logra un incremento de temperatura inestable del
orden de los 2000 K

Considerando el valor de temperatura tan alto
alcanzado durante el proceso de la combustién
inestable a volumen constante de 2466 K, resulta
necesario contar con mejores materiales cuya
resistencia térmica supere los valores alcanzados,
esto tanto para el WRIC, como para los alabes de
Turbina en su totalidad, o por lo menos en las
primeras etapas de esta.
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INTRODUCCION

La industria aeronautica al igual que muchas, por no decir que todas, requieren
calculos exactos, construcciones cuidadosas, inversiones enormes de dinero y
sobre todo, constante investigacion en todas las ramas que la componen. En
aeronautica, areas tales como aerodindmica, estructuras, motores, entre otras,
son lugar de diferentes estudios y mejoras; es esa necesidad de optimizacion,
ahorro y practicidad, que obliga a los ingenieros a estar en constante busqueda de
respuestas y ofrecer soluciones a las probleméticas existentes.

Una de las areas considerada por muchos autores, como la mas estudiada y
costosa dentro de la industria aeronautica, es el area de los motores, o mejor
conocida como el sistema de propulsién, al cual se le han realizado diferentes
investigaciones para tratar de obtener un producto eficiente, en donde se
disminuyan los costos de operacion sin sacrificar el desempefio o la vida de los
componentes. La planta motriz 0 motores de la aeronave, es la maquina térmica
en donde la energia quimica de la mezcla se transforma en energia cinética,
generando la propulsion, todo esto gracias a los diferentes componentes pero en
especial a la cAmara de combustion.

Es alli, donde propuestas de modelamiento y adaptacion de un rotor de ondas con
combustion interna en un motor, juega un papel importante frente a dificultades
actuales, como es el agotamiento de combustible, el calentamiento global, la
bausqueda de materiales que soporten altas temperaturas, la complejidad al
agregar mas etapas a los compresores y turbinas, los costos de mantenimiento,
entre muchas mas. Gracias a investigaciones previas sobre estos dispositivos, se
ha demostrado que pueden llegar a evitar dichos problemas, estudios que inician
hacia comienzos del siglo XX por diferentes cientificos e ingenieros, cada uno
explicando un disefio y/o mecanismo capaz de suplir la necesidad existente.

Para el afio 2011 varias universidades, industrias y organizaciones como la NASA,
realizan diferentes estudios y adelantos sobre los rotores de onda con combustion
interna, mostrando las diferentes ventajas que puede brindar este mecanismo en
la industria, tales como: aumento en el rendimiento del motor, mejor eficiencia y
bajos costos, disminucion considerable de combustible, mayor aprovechamiento
de la energia del motor, trabajar con un radio de presidbn menor en el compresor y
demas ventajas que posiblemente, seran encontradas en el trascurso de esta
investigacion.



Sin embargo, teniendo en cuenta la inversion tiempo-dinero que estos estudios o
investigaciones implican, es necesario primero comprobar su efectividad en
motores mas pequefios como son los turbo reactores de potencia baja. Ese sera
exactamente, el enfoque que esta investigacion tendra, verificar que dichos rotores
de onda, efectivamente, disminuyen el consumo especifico de combustible,
refrigeran los gases a la entrada de la turbina, calientan el aire a la entrada de la
camara, y aumentan el rendimiento, eso dentro de sus funciones mas generales.
Con resultados optimos, podra catalogarse como una solucion bastante atractiva
para el mundo aerondutico.

Como ingenieros aeronauticos, se podrian obtener diferentes beneficios como:
dominio en el conocimiento en los futuros y novedosos ciclos de combustidén que
necesita la industria, generar documentos que amplien el nivel de desarrollo de los
motores en este tema ya que es muy poco lo que se sabe, e implementacién de
diferentes software con aplicaciones aeronauticas, entre otras. Para la industria,
conocimientos acerca de las posibles geometrias, conexiones con los demas
mecanismos, analisis de las presiones, temperaturas y demas caracteristicas que
permitan una posible construccion, son parametros que podran ser usados como
comparacion para otros estudios y demas analisis que permitan llegar a valores
Optimos y cercanos a la realidad para la implementacion de estos mecanismos en
la industria aeronautica y mecanica, ya que hasta el momento solo se conoce el
uso de rotores de onda convencionales® en algunos carros y tractores en Estados
Unidos y Europa, los cuales necesitan de una muy buena eficiencia en el motor,
pero con un rotor de onda de combustién interna no solo tendran un alto nivel de
eficiencia sino que mejorara los demas aspectos del motor, incluyendo el consumo
de combustible, el cual es un problema que tiene caracter global.

! Unsteady flow modelling of a Pressure wave supercharger- Fatsis, N G Orfanoudakis

2



1. PLANTEAMIENTO DEL PROBLEMA

1.1 ANTECEDENTES

A lo largo de la historia, el ser humano, observando el mundo que lo rodea, ha
intentado plantear soluciones que optimicen lo que a su parecer, no funciona lo
suficientemente bien. Uno de esos casos, es el area de los motores, que dia a dia
cuestiona a ingenieros, matematicos y fisicos sobre coémo lograr un mayor
rendimiento en todos los aspectos.

Conociendo lo anterior, un rotor de ondas con combustion interna a volumen
constante, que suena bastante retador a comparacion de una camara de
combustion convencional (usada por la industria en la actualidad), mostrandolo
demasiado futurista para ser real, ha venido siendo uno de los principales
enfoques de las mentes investigadoras y vanguardistas, hace ya varios afios.

Uno de los primeros investigadores de una maquina de ondas de presion fue el
ingeniero Burghard en 1910, quien patent6 un rotor de celdas similar al tambor de
un arma. La maquina constaba de un cilindro con varias celdas organizadas y
disparadas en una posicion segura. Como el cilindro rotaba, un celda después de
otra era puesta en accion, y consecuentemente un continuo flujo de aire
presurizado era producido?.

Si el gas repentinamente entraba a la celda (una seccioén transversal de volumen
largo y uniforme), una onda de presion era aumentada en la columna de aire de
esta. Dicha onda de presién comprimia el aire en la columna y lo empujaba fuera
de la otra salida, actuando como un piston cuando ésta era abierta en el momento
apropiado.

El primer éxito de transformacion de ésta idea, dentro de un dispositivo practico,
ocurrié hasta 1942 cuando la Compafia Brown Boveri (BBC) de Suiza, lo usoé
como compresor, utilizandolo para una super-etapa en una turbina de gas. Sin
embargo, este dispositivo, llamado Comprex, no fue utilizado hasta otros 20 afios
después.

Luego en 1960, BBC, comenz6 a desarrollarlo para motores Diesel, encontrando
numerosos problemas fisicos y técnicos. Para el final de 1980, el Comprex habia
madurado dentro de una fiable y econdmica maquina para carros de pasajeros y

2 ENET Project no. 426 (1994) -- A Pressure-wave machine with integrated constant-volume combustion
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camiones, siendo por mucho, superior a el exosto de gases manejado por un turbo
cargador, pero debido a malas estrategias de manejo, BBC, para entonces ABB,
no consiguio beneficios econémicos.

Aun asi, las investigaciones de la BBC sobre un dispositivo de combustion para
turbinas no pararon ahi, y a partir de 1989 hasta 1994, desarrollaron un dispositivo
basado en un compresor de aire de ondas de presion, el cual de un momento a
otro abria o cerraba el final de una celda. La celda se llenaba con mezcla de aire
y combustible, y prendia en su estado cerrado. Ahi, la combustion a volumen
constante tomaba lugar, prometiendo mayores eficiencias y menos o6xidos de
nitrdgeno que una combustion a presion constante convencional.

Fundamentos como una ignicion fiable, fueron estudiados en una celda sencilla
fija. Después, un rotor de 36 celdas exhibié un nimero de problemas inesperados,
pero también indicd posibles soluciones. En 1994, el proyecto fue descontinuado,
debido a que no habia un mercado que prometiera tantos esfuerzos en
investigacion.

Ya en el siglo XXI, se han realizado diferentes estudios con los rotores de ondas y
buscando su mejor aplicabilidad. Un ejemplo es la Universidad POLITECHNIKA
WARSZAWSKA, en donde se realizé una tesis de maestria titulada Numerical
Analysis of Speed Pressure Wave Exchanger Operation, desarrollada por el
Ingeniero Aeronautico Rafael Mauricio Cerpa.

Sin embargo, el interés por rotores de onda también ha nacido a nivel nacional,
dando paso a importantes proyectos que abren las puertas a nuevas tecnologias.
Uno de esos casos surgié exactamente, en la Universidad de San Buenaventura,
donde la egresada de Ingenieria Aeronautica Gina Paola Pérez Barrera, presento
un proyecto titulado Disefio preliminar de un rotor de ondas para motores a
reaccion de bajo flujo masico, en el cual planteé una serie de ecuaciones,
relativamente novedosas, en comparacion a un ciclo termodindmico que
normalmente experimenta un motor de aviacién convencional.

Su trabajo de grado llego a interesantes conclusiones, demostrando que:

- La implementacion de un rotor de ondas garantiza un mayor aprovechamiento de
la energia en el motor.

- La ganancia de trabajo especifico obtenida por el rotor de onda con respecto al
motor base es de 63% superior.



- Se logr6 un aumento del rendimiento térmico en el motor, mejorando un 66%
gracias al rotor de ondas, con respecto al motor base.

- Segun los célculos obtenidos, el consumo especifico de combustible tiene una
disminucién del 45%.

Mas recientemente, también dentro de la Universidad de San Buenaventura, se
desarrollé una tesis sobre el “Disefio del Sistema de Refrigeracion en una Camara
de Combustion a Volumen Constante mediante CFD”. Esta tesis soOlo se centra en
el desarrollo de diferentes calculos y simulaciones en torno a la refrigeracion de
una camara de combustion a volumen constante, buscando los mejores materiales
y geometrias para el disefio de ésta.

Dentro de los antecedentes para el trabajo a realizar en Fluent, podemos nombrar
diferentes tesis desarrolladas tanto en la Universidad de San Buenaventura, como
el curso 2006 -07 de la Universidad de Oviedo dentro del area de mecanica de
fluidos:

- “Aplicacioén de hidrégeno liquido en una camara de combustion de un
motor Allinson 250”. Realizada por los ingenieros aeronauticos Gabriel
Gerardo Ruiz y Ruben Dario Salazar, en el afio 2006

- “Disefo y construccion de una turbina de gas para generacion de baja
potencia (TGBP) con ciclo regenerativo a partir de un turbocargador
power generation X-01”. Realizada por los ingenieros aeronauticos Diego
Fernando Pachén y Cesar Eduardo Mondragén, en el afio 2010.

- “Practicas de fluido dinamica computacional” Practica N° 9 — Fluent,
Simulacion de la combustién gaseosa en un quemador.



1.2 DESCRIPCION Y FORMULACION DEL PROBLEMA

Como se puede observar en los antecedentes, el desarrollo investigativo en
rotores de ondas con combustion interna se encuentra en sus primeras etapas,
trayendo como consecuencia escasas publicaciones sobres las investigaciones de
los temas relacionados.

La necesidad de los rotores de onda con combustion interna, parte como una idea
de formacion en futuros y nuevos conceptos de combustion, de generar mas
temas de investigacion, asi como de la creacién de nuevos grupos y proyectos en
el desarrollo de nuevas tecnologias para la industria aerondutica. Es por esto que
el presente documento, tiene como propadsito dar solucion al siguiente problema.

¢ Qué caracteristicas de disefio se deben tener en cuenta para el desarrollo de un
rotor de ondas con combustién interna, aplicado a un turbo reactor de potencia
baja, ya construido, para incrementar la eficiencia global y la potencia de salida?

1.3  JUSTIFICACION

Debido a la exigencia aerondutica frente a la innovacién en dispositivos que
permitan lograr grandes ventajas con bajos costos, mayor seguridad, entre otros,
nuestra investigacién se centrara en aumentar la potencia de salida, rendimiento
global de un turbo reactor de potencia baja, ya disefiado, por medio de un acople a
un rotor de ondas con combustién interna.

Estos intercambiadores de presién o rotores de onda en los cuales la energia es
transferida directamente de un gas hacia otro, permitiran mejorar eficiencias que
un compresor normalmente no alcanzaria. Para demostrar lo anterior, se utilizara
un motor base, que en este caso sera un turbo reactor de potencia disefiado y
construido por estudiantes de la Universidad de San Buenaventura, el cual sera
modificado para poder integrar al sistema el rotor de ondas con combustion
interna; y por medio de una caracterizacion paramétrica con el andlisis de célculos
térmicos y de dindmica de gases, se obtendran resultados tales como presiones y
temperaturas en cada una de las estaciones del motor, y adicionalmente se
generard un estimativo inicial de la potencia de salida, rendimiento global y
consumo especifico de combustible.

Todo esto utilizando el software GASTURB y Microsoft Excel, seguido de
simulaciones en CFD. Tan solo confrontado lo teérico con los resultados de las
simulaciones, es que podra concluir qué tan acertadas fueron las expectativas
planteadas. Para la industria Aeronautica Colombiana un proyecto como éste,
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dard diferentes beneficios y abrirA nuevos campos de investigacidn sobre
combustibles, ciclos, materiales, costos, software, entre otros.

14

141

OBJETIVOS DE LA INVESTIGACION

Objetivo General

Establecer mediante CFD, si el canal de un rotor de ondas de combustién interna,
aplicado a un turbo reactor de potencia baja, es mas eficiente térmicamente, que
una camara de combustidon convencional.

14.2

Objetivos Especificos

Realizar los calculos térmicos y de dinamica de gases de un motor con un
rotor de ondas de combustion interna.

Comparar los céalculos térmicos del turbo reactor de potencia baja base vy el
turbo reactor de potencia baja, implementado con el rotor de ondas de
combustion interna.

Analizar diferentes geometrias de un canal del rotor de ondas con
combustion interna, y de acuerdo a los resultados, plantear los parametros
geométricos que mejor se adapten al fendbmeno esperado.

Realizar la geometria inicial de un canal para el rotor de ondas con
combustion interna, con el fin de obtener los pardmetros geométricos del
mismo.

Simular en dos dimensiones la operacion de un rotor de ondas con
combustion interna mediante el uso del software CFD.

Mejorar la geometria del rotor de ondas con combustién interna, mediante
la aplicacién de los resultados obtenidos en las simulaciones hechas en el
software CFD.



1.5 ALCANCESY LIMITACIONES DEL PROYECTO

El disefio de un rotor de ondas con combustion interna, es una idea vanguardista,
que requiere de una constante investigacion, yendo de la mano, por supuesto, de
tecnologias de simulacién y analisis matematicos, que provean el conocimiento
suficiente para continuar avanzando. Al ser un tema tan novedoso y poco popular,
trae consigo ciertas limitaciones encaminadas, sobretodo, a la escasa adquisicion
de datos; esto debido a que son muy pocas las universidades o empresas de
aviacion que estan involucradas con el desarrollo de rotores de ondas con
combustion interna, dejando solo una minoria existente, que dentro de otros
motivos, busca ser pionero.

Por tal motivo, las escasas fuentes de informacion relacionadas con el tema,
mantienen los resultados de sus investigaciones clasificadas con limitado acceso,
imposibilitando basarse bajo algiin modelo matematico para la creacion de estos
dispositivos. Ahora bien, teniendo presente esta primera limitacion, el analisis
térmico y de dinAmica de gases de un rotor de ondas con combustién interna, al
carecer de un modelo en especifico ya creado, o0 el no conocimiento de este, se
utilizard como una primera aproximacion los siguientes modelos:

1. Isentrépico unidimensional. Asumiendo que es un proceso con entropia
constante, es decir hay produccién de trabajo, como también, no hay
transferencia de calor, conocido como proceso adiabatico. Siendo esto
aplicable para todas las estaciones del motor (difusor, compresor, turbina,
tobera, incluyendo la combustion dentro del rotor de ondas).

2. Ecuaciones para flujo estable e inestable.

3. Ecuaciones propuestas por el doctor Janusz Piechna.

Al mismo tiempo, la tecnologia presenta ciertas limitantes para el desarrollo del
proyecto, el programa en si de disefio con el que trabaja CFD, es decir Gambit,
muestra sus propias restricciones ajenas al usuario. Casos como el tipo de
enmallado que brinda, el cual no puede ser del todo fino o lo suficientemente
denso, para realizar con mayor precision el analisis matematico necesario, esto
debido a la capacidad de procesamiento de datos con los que cuentan los
equipos; siempre teniendo claro, que esto no sera causante de malos resultados o
datos inexactos, todo lo contrario, seran valores oOptimos para lo que quiere
demostrar esta investigacion.

En cuanto a limitaciones del proyecto, solo se realizara analisis mediante CFD de
un solo canal del rotor de ondas con combustién interna en dos dimensiones, por



lo tanto se presentaran resultados, graficas, valores y datos para un canal en dos
dimensiones.

El alcance del proyecto concluird con la comparacion del rendimiento del turbo
reactor de potencia baja acoplado al rotor de ondas y el turbo reactor de potencia
baja base, de acuerdo a la simulaciones realizadas en CFD del canal, el cual,
gracias a su analisis numérico, graficas de presiones, temperaturas, entre otras,
permitira plantear todos los parametros geomeétricos que debe tener el rotor de
ondas con combustidon interna para una futura simulacién en 3D y construccion
gue se pretende realizar con los grupos de investigacion de la universidad.

En general, se seguira un cronograma de actividades donde se dara desarrollo a
tres fases:

Fase |. Entorno del proyecto; donde se conoceran los antecedentes de los rotores
de onda con combustion interna, investigaciones del comportamiento de la
combustion interna en un rotor de ondas y las caracteristicas del turbo reactor de
potencia baja

Fase Il. Especificaciones del rotor de onda con combustion interna; donde se
mostraran las definiciones de las caracteristicas del modelo, calculos térmicos en
Excel del dispositivo y una comparacion de los calculos térmicos con el turbo
reactor de potencia baja base.

Fase lll. Analisis en 2D; donde se realizard la geometria del canal, primeras
simulaciones en CFD, recoleccion de resultados y andlisis del comportamiento del
rotor de ondas con combustion interna. Terminando con la fase IV: Correccion;
donde se realizara la correcciébn y mejoramiento de la geometria del rotor de
ondas con combustién interna.

Culminando las fases anteriormente mencionadas, se puede decir que los
alcances mas importantes de esta investigacion son:

- Conocimiento del rotor de onda con combustion interna.

- Conocer las caracteristicas del turbo reactor de potencia baja.
- Caracteristicas del modelo.

- Calculos térmicos del rotor de ondas.

- Analisis mediante CFD en dos dimensiones.

- Correcciones del modelo inicial.



MARCO DE REFERENCIA

- FLUENT: “Software que simula el comportamiento de los fluidos en una seccién
determinada, usado para determinar el rendimiento de diferentes componentes a
estudiar’®. Provee mudiltiples opciones de solucién que combinado con métodos
malla multiple mejoran la convergencia, obteniendo soluciones eficientes y
precisas para un amplio régimen de fluidos, permitiendo predecir con gran
exactitud flujos laminares y turbulentos.

- GAMBIT: Procesador utilizado para la creacion de geometria de interés, también
llamado el dominio computacional, creacién de mallas en donde se realiza la
divisién del dominio o subdominios mas pequefos. Seleccién del fendbmeno fisico
que se necesita ser modelado como la definicion apropiada de las condiciones de
frontera en las celdas que coinciden o tocan las fronteras del dominio.

- ENMALLADO: “Proceso mediante el cual se genera una serie de divisiones al
dominio o subdominios que se simularan en el programa (FLUENT). El proceso de
enmallado se realiza dependiendo de la geometria y las necesidades de estudio.

- PRESION: Fuerza por unidad de superficie que puede ejercer un fluido de forma
perpendicular a dicha superficie.

- TEMPERATURA: “Magnitud fisica que indica la energia de un elemento.”

- TURBULENCIA: Movimiento desordenado de las particulas producido por los
cambios de velocidad que pueden ocasionarse en un fluido.

- VELOCIDAD: Variacion o cambio de posicion de un elemento en funcion del
tiempo.

- CAMARAS DE COMBUSTION A VOLUMEN CONSTANTE: Es bastante
particular encontrar motores de turbina con camara de combustion a volumen
constante, puesto que su teoria y funcionamiento esta basado en las
caracteristicas de los motores de turbina de gas y los motores a piston. Por tal
razon podemos decir que este tipo de motores no realizan la combustion a presion
constante, ya que este proceso se efectla en volumen cerrado, lo cual indica que

® CERPA, Rafael. MURCIA, Harold. Modelamiento del flujo de gas en la cAmara de combustién del motor turboeje PT6T de
la firma Pratt & Whitney Canada utilizando fluent. Pag 31

* CERPA, Rafael. MURCIA, Harold. Modelamiento del flujo de gas en la cdmara de combustién del motor turboeje PT6T de
la firma Pratt & Whitney Canada utilizando fluent. Pag 31
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la combustion se realiza a volumen constante, de la misma manera que se efectia
en los motores a piston. Esta clase de motores también reciben el nombre de
“‘motor de detonacion por pulsos (PDE)” el cual puede operar desde velocidades
supersonicas hasta velocidades hipersonicas.

Los motores que realizan combustion a volumen constante tienen como objetivo
principal ganar alta presion como los motores a piston, generar expansion
completa como los motores de turbina de gas y obtener eficiencias
termodinamicas muy altas todo esto a un bajo peso en el motor. Las mejoras en el
rendimiento de esta clase de motores se pueden ver reflejadas de la siguiente
manera:’

- 30% de ganancia de presion en la camara de combustion
- 20% més de potencia de salida
- 12% en la reduccién del consumo especifico de combustible

® NALIM, Razi. PEKKAN, Kerem. Internal Combustion Wave Rotors for Gas Turbine engine Enhancement Proceedings of
the International Gas Turbine Congress. Tokyo. 2003.
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21 MARCO CONCEPTUAL

Un rotor de ondas es un mecanismo que basa su funcionamiento en las ondas de
choque, ondas de choque que permiten transferir diferentes niveles de energia de
un gas a otro utilizando como un medio el flujo, modificando asi sus caracteristicas
iniciales. Es por esto considerada una maquina capaz de intercambiar energia de
la manera mas eficiente entre las corrientes de aire de diferentes densidades. Este
intercambio es el que nos permite generar un aumento de presion mucho mayor
que en los dispositivos de flujo estables. Los rotores de onda con combustion
interna, utilizan este “mismo” funcionamiento, solo que en ellos la transferencia de
energia es gracias a la presurizacion que existe en los canales que comprenden el
rotor. Puesto que al realizarse la combustion dentro del canal presurizado
podemos modificar las caracteristicas del flujo y gases.

2.1.1 Eficienciatérmica

La eficiencia térmica para motores de aviacion, es una medida de la calidad del
ciclo termodinamico bajo el que esta sujeto este.

Normalmente indica cuanta energia contenida en el combustible es usada para
aumentar la energia cinética de los gases.

Un incremento en la eficiencia térmica puede ser obtenido por un cambio en el
ciclo intrinseco del motor, representado por una variacidén ya sea de la relacion de
presion en general o de la temperatura de entrada a la turbina.

Esos cambios de presion y temperatura pueden ser optimizados utilizando
métodos de refrigeracion, rendimiento de componentes, y disminucién de pérdidas
en cualquiera de los ductos.

Otra solucion seria el uso de nuevos ciclos termodinamicos que demuestren una
mejora general a comparacion de un ciclo convencional, es alli donde entran a
tomar un papel importante, componentes tecnolégicamente avanzados como lo
son los intercambiadores de calor, los canales de combustion a volumen
constante, recuperadores, entre otros.

En el caso particular de este proyecto, se describird dicha eficiencia térmica a
partir de canales de combustién a volumen constante, utilizando un componente
conocido como rotor de ondas con combustion interna.

12



2.1.2 Teoria de ondas de choque

El funcionamiento de un rotor de ondas con combustion interna se basa como ha
sido mencionado en la presurizacién y combustion dentro de los canales, pero son
las ondas de choque las que modifican las caracteristicas de los gases generando
las variaciones de presion y temperatura deseadas. Las ondas de choque se
mueven a la misma velocidad que lo hace el sonido y durante su aparicion se
involucran factores como la densidad, temperatura, velocidad, presion, etc., puesto
gue estos deben adaptarse de manera momentanea a la perturbacion, mientras la
onda de presion regresa a un estado normal. Un fendmeno fisico asociado con las
ondas de choque es la reflexion de las ondas, esto se presenta cuando las ondas
son absorbidas o0 su energia es disipada al contacto con un material por lo que
debe continuar con una trayectoria, la cual serd determinada por el angulo de
incidencia. Si dicha onda incide en una zona en donde las condiciones del medio
cambian, esta hard una transferencia de energia ente los medios y cambiaran sus
propiedades.

2.1.3 Rotor de ondas con combustién interna
2.1.3.1 Descripcion del rotor de ondas con combustion interna

Uno de los dispositivos de flujo donde la energia es transferida por ondas de
choque o de presion, es el rotor de ondas con combustion interna (WRIC).

Esta transferencia de energia es lograda dentro de los diferentes fluidos por medio
de la generacién de ondas de compresion y expansién generadas en canales
especiales, sin la necesidad de usas componentes mecanicos extras como
compresores o turbinas.

El uso de estos WRIC, trae varias ventajas térmicas que conllevan a beneficios
como reduccién de pesos, por ejemplo dentro de un turbofan, puede implicar la
eliminacién del compresor de alta potencia (HPC)

El principio basico de un WRIC, es que este combina algunas caracteristicas de
motores turbojet convencionales con motores a piston, reemplazando su camara
de combustidén tradicional por una serie de canales rotatorios con combustion
interna (CVC). Por lo tanto la combustion es realizada dentro de un espacio
cerrado, de alli la asignacién de “combustion a volumen constante”.

13



DUCTO DE TRANSMISION
PARA LA TURBINA O
TOBERA

DUCTO DE
TRANSMISION
DESDE EL
COMPRESOR

DISPOSITIVOS DE
IGNICION

DUCTOS DE ENTRADA DE AIRE & ALTA
PRESION CON MEZCLA DE COMBUSTIBLE

Figura No. 1
Rotor de ondas con combustion interna
Fuente: Internal Combustion wave Rotor for Gas Turbine Engine Enhancemente, por Razi Nalim y Kerem Pekkan

De acuerdo a esto se puede decir que el incremento de presion toma lugar en dos
momentos, uno, cuando pasa a través de las etapas del compresor, y otro como
consecuencia de una combustion dentro de un volumen cerrado.

Una vez que el disefiador establece cudl serd la maxima presion lograda gracias al
WRIC, podra comprobar que el poder requerido para mover el compresor sera
suplido més facilmente a comparacion de un motor convencional, gracias a que la
eficiencia y potencia alcanzadas son mayores.

Como valor agregado, otra ventaja de estos dispositivos, es que al ser aparatos de
bajo peso y pequefias dimensiones a comparacibn de otras camaras de
combustion (anulares, tubulares, tubo-anulares, o espacio donde el pistén realiza
Su carrera, que son considerablemente mayores), esto implica que el combustible
guemado en un ciclo de operacion sera de menor cantidad, trayendo como
resultado menores emisiones de CO2, y NO2 al medio ambiente.

Sin embargo, como todo nuevo ciclo, también acarrea algunas desventajas, una
de ellas es que al alcanzar temperaturas y presiones tan altas en el proceso de
combustién, exige contar con una turbina mas grande que resista el impacto de
dichas presiones, aumentado el peso del motor y complicando su construccion y a
su vez, debe contar con nuevos materiales que resistan y no se desgasten ante la
exposicion de altas temperaturas, contando también con adicibn de nuevos
sistemas de refrigeracion dentro de la misma turbina.
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A pesar de esto, si tuviera que ponerse en una balanza los pro y contra del WRIC,
varias investigaciones han demostrado que son mas los beneficios que perjuicios
los que se logran. Este proyecto tiene como fin demostrar lo mismo.

2.1.3.2 Componentes del rotor

El rotor de ondas con combustion interna esta compuesto de varios componentes
gue hacen posible su funcionamiento, entre ellos se encuentra.

Carcasa exterior, aquella que recubre todo el acople del rotor de ondas. (Ver
Figura No.2)

Linea interna, (Ver Figura No.2), una segunda carcasa que consta de dos agujeros
horizontales ubicados a +90° y -90° , 0 a 0° y 180° el uno del otro, del tamafio de
un canal, que permanece estatica permitiendo la entrada de los colectores para la
inyeccion de combustible.

Canales, son aquellos agujeros de un determinado tamafio ubicados
horizontalmente alrededor de un cilindro, los cuales van girando de acuerdo a las
Rpms del eje del motor, a medida que giran los canales, se va realizando las fases
de combustion dentro de ellos. (Ver item 2.1.3.3)

Conducto de salida de gases, Después de haber logrado la combustién a volumen
constante, los gases salen de forma horizontal por un agujero que coincide en
tamafio el ancho de un canal.

Estos, en términos generales, son los principales componentes de un rotor de
ondas con combustién interna, sin embargo como toda maquina que produzca
combustion, también se va a encontrar internamente dentro de ciertos canales,
lineas de inyeccidén de combustible, bujia, entre otros.

El siguiente dibujo ilustra las unidades anteriormente mencionadas.

Carcasa exterior. Linea interna (Fija) Canales (Giratorios)

Figura No.2
Componentes del Rotor de Ondas con combustion interna
Fuente: Lo autores
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2.1.3.3 Funcionamiento del rotor

El funcionamiento del rotor de ondas con combustion interna consta de 7 pasos
para lograr su cometido, que es entregar una alta presion de combustion dentro de
un volumen constante, a la turbina

Nota 1: Los pasos aqui mencionados, suceden a grandes velocidades, contando con un giro de los
canales de aproximadamente 100000 Rpms, sin embargo son explicados detenidamente para una
mayor comprension.
Nota 2: El rotor de ondas con combustién interna cuenta con entre 6 y 8 canales alrededor del®, sin
embargo por practicidad a manera de ejemplo se van a explicar los fendmenos que ocurren dentro
de los primeros dos canales que tienen contacto con el aire (canal 1 y canal 2), como el proceso
aqui descrito es ciclico, sucede exactamente igual en cada uno de los 6 a 8 canales.
Nota 3: Los angulos de giro del canal son valores tentativos, y son asumidos solo a manera de
ejemplo.

Paso 1, Entrada de aire.

El aire comprimido proveniente del compresor, entra al rotor de ondas
horizontalmente, por medio de dos accesos del ancho del canal y debido a la
caracteristica de los fluidos a abarcar todo espacio disponible, este se aloja
inmediatamente dentro de todo el volumen del canal, en este caso seran dos
entradas ubicadas a +90° al que se llamara canal 1y -90° al que se llamara canal
2.

PASO 1 Canal 1 Fase abierta
foe s0°

h:\_‘\ S0°

-180°

-150¢°

-F0°

Conal 2 Fase abierta

Figura No2.1 Paso 1, vista transversal del rotor de ondas con combustién interna

®WDE Concept, Mueller Et y Pejman
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Paso 2, Inyeccion de combustible.

Una vez el canal 1 y el canal 2 ubicados a los +90° y -90° respectivamente estan
presurizados, estos comienzan a girar.

Estimando que el canall gira 30°, es decir ahora esta ubicado aproximadamente a
60° de la linea del eje horizontal de referencia, en este punto dependiendo del
disefio del WRIC, el canal puede ya tener ambos extremos cerrados, fase cerrada,
o al contrario, como en otros disefios, (la gran mayoria), al girar el canal aun tiene
cierta entrada de aire.

Ya sea de una u otra manera, en este paso se produce la inyeccion de
combustible pulverizado, por medio de los inyectores acoplados horizontalmente a
lo largo de la linea interna permitiendo una mezcla estequiometria aire-
combustible.

PASO 2 g0° . Canal 1 Fase cerrada,
o inyeccién de
combustible

-210°/ | 30°

_F , —
| \ / L/
/
/

-180°|, |
.150° /
150 , 300
Canal 2
Fase cerrada  -120
aire comprimide -9g¢

Figura 2.2
Paso 2, vista transversal del rotor de ondas con combustién interna
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Paso 3 Ignicion de la mezcla.

Los canales giran aproximadamente otros 30°, donde el canal 1, que viaja con la
mezcla aire-combustible, ahora esta a 30° de la linea horizontal de referencia.
Considerando que aun tiene una minima entrada de aire, debido a que no esta
completamente cerrado.

En este punto, se activa la bujia, dando paso a la ignicion de la mezcla
estequiometria generando una onda de choque que viaja a través del canal e
incrementa la presion de los gases de combustion. (Cabe notar que la bujia solo
se accionara una vez, luego la combustion se realizara por los gases calientes que
salieron por el espacio de tolerancia que existe entre el canal y la carcasa exterior
(Ver Figura No.2) después de la rotacion del canal y que se alojaran nuevamente
en un nuevo canal que rotd, provocando una nueva ignicion debido al fenémeno
de combustion estable).

90°
PASO 3 00

\ Caral I

3pe Fase cerrada
~ Ignicion

- T—“l oe

Carral 2

Fase cerrada aire .15p°
comprimido

\ -30°

Figura 2.3
. Paso 3, vista transversal del rotor de ondas con Combustion interna

Durante esta etapa en que aun existe una minima entrada de aire que dura unos
escasos segundos mientras el canal continua su rotacibn y se cierra
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completamente, se puede decir que primero se experimenta una combustion a
presion constante (canal abierto), y seguidamente a volumen constante (canal
completamente cerrado). Considerando que el canal dura menor tiempo abierto y
mayor tiempo cerrado, es logico afirmar que la combustién a volumen constante
sucede durante un margen mas prolongado

Paso 4, Expulsion de gases.

El proceso de combustién genera un incremento significativo en el valor de la
presion. El canal se abrird entonces cuando se alcance la presion méaxima ideal,
(valor determinado en los célculos térmicos y de dindmica de gases); una vez
lograda dicha presion los gases saldran de forma horizontal hacia la turbina por
medio del Conducto de salida de gases.

go°
PASO 4 s0¢
-210° e
X 30
/ Y
."'r
Canal 2 Canal 1
na.
Fasecerrado .10 R |___lpe Fose abierta
aire Salida de
comprimido gases
A\
-150° \ \ -300
"\ -
S—
-120° TT———
-g0°
Figura 2.4

. Paso 4, vista transversal del rotor de ondas combustion interna

Su reflexion ayuda a expulsar los gases de combustion hacia fuera del canal,
actuando casi como un piston, generando lo que se conoce como fendmeno de
barrido.
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Debido a que el rotor de ondas con combustion interna (WRIC), trabaja por pulsos,
a los que expulsa dichos gases de salida, se puede decir que la turbina 1,
inmediatamente siguiente al WRIC, recibe dos clases de corrientes inestables, una
bajo efectos de barrido, y otra bajo los pardmetros de estancamiento.

Paso 5, Rotacion del canal con residuos de Ignicién

Una vez que el canal 1 ha liberado sus gases de combustién, este gira unos 30° y
dentro ahora solo quedan residuos de la combustién.

Debido a que los gases de combustion al salir generan un momento tangencial,
esto permite que el canal sea capaz de rotar por si mismo, ademas del torque que
le imprime el eje del motor.

Paso §

B0

sl
Fase abierta

Salida del aire
comprimido

3L

180

Canal 1
20* Residuos de
ignicion

Figura 2.5
Paso 5, Vista transversal del rotor de ondas con combustion interna

Al mismo tiempo el canal 2, ahora ubicado a -210° de la linea horizontal, libera el
aire comprimido, gracias un segundo Conducto de salida que coincide con la
profundidad del canal, este aire liberado, es identificado como un flujo estable, y
sale horizontalmente también hacia la turbina 2. Normalmente esta ingestion de
aire fresco ayuda al enfriamiento de las paredes del canal
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Paso 6, Entrada de nuevo aire

Ahora el canal 1, gira 60° mas, ubicado a -90 de la linea de referencia, es alli
donde, al igual que el canal 2 al comienzo del ciclo, coincide con el agujero de la
carcasa de la linea interna permitiendo la entrada de nuevo aire fresco. Mientras
tanto el canal 2 completamente vacio, también gir6 60° ubicado ahora a -270° o
+90° de la linea de referencia, en este punto también coincide con el agujero de la
carcasa de la linea interna y de esta forma aire proveniente del compresor es
ingresado.

PASO 6 Conal € Fase abierta
e 60°

-180°

-150°

-F0*®

Conal 1 Fase abierta

Figura 2.6
Paso 6, Vista transversal del rotor de ondas con combustion interna

Paso 7, comienzo de un nuevo ciclo.

Ahora el canal 2, comienza el ciclo de combustion interna, al igual que lo
experimento el canal 1, mientras tanto el canal 1 a sus -210° expulsa los residuos
de ignicion por medio del segundo Conducto de salida. Y de esta forma empieza
un nuevo ciclo.
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Igual que estos dos canales, asi sucede con el resto de los 6, 8 0 mas canales que
puede tener un rotor de ondas con combustion interna (WRIC).

2.1.4 Ciclo Humphrey

El ciclo Humphrey’, es un ciclo termodinamico que nace a partir de una diferente
configuracién en la camara de combustién, trabajan con pulsos®, las cuales
aumentaban significativamente la presion de sus gases de salida gracias a una
combustion dentro de un volumen constante (canales) que experimentaba ciertas
ondas de choque de compresion y expansion, superando el trabajo producido por
cualquier otra configuracion de motores, (tubojets, piston, turbofan), que estaban
acoplados a camaras convencionales, anulares, tubo anulares, tubulares, entre
otras.

Este aumento significativo de presion resulto ser bastante atractivo para empresas
de construccion de motores, ya que permitia entonces eliminar etapas de
compresor que resultaban ya ser innecesarias, y por suceder la combustion dentro
de canales cuyas dimensiones eran menores a comparacion de una camara de
combustion tradicional, esto disminuia el consumo especifico de combustible,
como también las emisiones contaminantes de este a la atmosfera.

Sin embargo para este ciclo era necesario el uso de dos turbinas para mejores
resultados, debido a los dos tipos de corrientes de gases que salian de los pulsos
de los canales, donde una de las corrientes, (barrido) podia ser direccionada a la
turbina de baja presion (LPT) y la corriente de mayor presion (estancamiento) a la
turbina de alta presiéon. (HPT) que mueve al compresor.

Ademas, la presion a la salida del canal o cAmara de combustién es tan alta, que
para realizar la expansion de los gases y disminuir dicha presion a través de la
turbina hasta igualar la presion a la salida del compresor y asi completar un ciclo
ideal, una solo turbina resulta no ser suficiente®.

Por lo tanto a partir de varios experimentos, y resultados teoricos, aparece
entonces la propuesta de este ciclo, que en términos generales puede resumirse
en siete pasos.

" www.arc.uta.edu/research/pde.htm
® Foa, 1960

® Jannuz Piechna
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| 1] Conal en condiciones ambientales

—

—_  Laonda de detonacién se propaga
(5 | hastael otro extremo del canal

- ’ P - Llenado del canal
(7 ) Nuevo aire afiadido (2] (Combustible+ Aire)
=B 2 1 v= B
1-,.El_| Expulsion de los gases de combustidn =

(3] Ignicion de lamezela

Propagacion de onda de detonacion
{Compresion + adicion de calor)

Figura No 3. Ciclo Humphery™

Por lo tanto, este ciclo mezcla las eficiencias logradas por el ciclo Otto
experimentado en los motores a piston que realizan una combustion a volumen
constante, mas las del ciclo Brayton que sucede dentro de los motores a reaccion,
haciendo de este una nueva y mejorada alternativa para lograr altos rendimientos
a bajos costos.

Aungque es un ciclo poco popular, ya que requiere de dispositivos que generen
combustién a volumen constate, acoplados a compresores y turbinas, es un ciclo
gue revoluciona la industria de la aviacion permitiendo la creacion de nuevos tipos
de camaras de combustion, reduciendo el consumo especifico de combustible, e
incluso optimizando el peso del motor disminuyendo las etapas de compresor que
son suplidas por la alta presibn que se logra en la combustibn a volumen
constante.

1% www.arc.uta.edu/research/pde.htm
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Pasos del ciclo:

En el diagrama, Presion contra volumen, vemos que:

CICLO HUMPHREY
DIAGRAMA PRESION- VOLUMEN

3. Humphrey

v

Grafica No.1
Diagrama Presién-Volumen, ciclo Humphrey™.

1-2. Entrada de aire comprimido a el compresor, donde se realiza una compresion
Isotropica, es decir la entropia del fluido es constante, por tal motivo hay
produccion de trabajo. Esto se ve evidenciado en la aceleracion del flujo de aire a
través de las etapas del compresor (rotor, estator)

2-3. Inyecciébn de combustible, se realiza la mezcla estequiométrica aire-
combustible, dando paso a la ignicion a cargo de la bujia, sucede la combustion a
volumen constante (proceso Isocérico), de la mezcla en el rotor de ondas.

Como puede verse en la Grafica No.1, esto representa un aumento significativo de
presién, produciendo mas trabajo en el sistema.

3-4 A la salida de la camara de combustion, en este caso a la salida del WRIC, los
gases producidos, deben descomprimirse hasta disminuir su presion, idealmente,
igual a la presion a la salida del compresor (punto 2). Para lograr una expansion
tal, se requeriria de una turbina bastante grande con un considerable numero de
etapas. Para evitar esto, esta clase de ciclos exigen el uso de dos turbinas, una de
alta potencia (HPT) y otra de baja potencia (LPT), que suplan en conjunto lo que
una sola turbina robusta haria.

" \www.arc.uta.edu/research/pde.htm
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Por lo tanto, entonces se tiene:

3-3a. Descompresion en la turbina de alta potencia (HPT). Expansion Isentropica.
Produccién considerable de trabajo.

3a-4. Descompresion en la turbina libre, idealmente hasta igualar la presion a la
entrada del wave rotor (2).

4-5. Gases expandidos en la tobera hasta igualar la presion atmosférica (punto 1)
y de estar forma cerrar el ciclo, produciendo empuije.

Comparando el ciclo Brayton, con el ciclo Humphrey (Grafica No.1l), puede
observarse que efectivamente en el proceso de 2-3, la combustién sucedid a
volumen constante, mientras existe un aumento significativo de presion, esto para
el ciclo Humphrey, que en relacion con el ciclo Brayton, logra ganancia de trabajo.

Al final del proceso, Humphrey cumple con su ciclo, expandiendo sus gases dentro
de un menor volumen que en el ciclo Brayton. A continuacién se explica ambos
ciclos, Humphrey y Brayton, pero en relacion a dos fendmenos diferentes,
Temperatura versus entropia.

Diagrama Temperatura versus Entropia

CICLO HUMPHREY
DIAGRAMA TEMPERATURA - ENTROPIA

3
Humphrey

S

Grafica No.1.2
Diagrama Temperatura-Entropia, ciclo Humphrey12

2 \www.arc.uta.edu/research/pde.htm
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1-2 Compresion del aire a través del compresor, idealmente no hay transferencia
de calor, ni perdidas del mismo, por lo tanto el proceso es adiabético.
El aumento significativo de temperatura dentro del sistema, surge debido a la
aceleracion del aire al pasar por las etapas del compresor (rotor, estator),
produciendo trabajo, por lo tanto la entropia se mantiene constante.

2-3 Adicion de calor al sistema debido a la ignicion realizada de la mezcla aire-
combustible, aumento significativo de entropia como de temperatura, trayendo
consigo un salto de presiones.

3-4.Expansion en las turbinas de alta y baja potencia (HPT y LPT), idealmente no
hay perdidas ni transferencia de calor, por lo tanto es un proceso adiabatico. La
entropia se mantiene constante debido a que hay obtencién de energia utilizada
para producir trabajo.

5-1 Finalizacion del ciclo, entrega del calor al ambiente,.

A diferencia de un ciclo Brayton, en el caso del ciclo Humphrey, la presion, en el
proceso de adicién de calor, cambia significativamente, provocando un aumento
en lineas imaginarias isobaricas, entre la presion de entrada y la presion de salida
de WRIC. En el proceso de expansion, los gases van pasando por varias lineas de
presion, hasta que la presién de salida en la tobera se iguala a la presion de
entrada o atmosférica, en un ciclo ideal.
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3. METODOLOGIA

Se inicio con la adquisicion y analisis de textos (libros y pdf’'s) que permitieron dar
un acercamiento tedrico de cdmo realizar un rotor de ondas con combustion
interna (WIRC), incluyendo modelos de simulaciones numéricas en un software de
calculo de dindmica de fluidos (CFD) para este tipo de dispositivos, ademas de
teoria en ciclos térmicos y de dindmica de gases generales de un motor turbojet.
Seguidamente se determino que caracteristicas involucraban el funcionamiento de
un turbo reactor de potencia baja y, de esta forma, se realizd la eleccion del
modelo o del tipo de rotor de ondas con combustion interna a acoplar, teniendo en
cuenta las ventajas y limitaciones de cada disefio.

Posteriormente se empezo a calcular el andlisis térmico y dinamica de gases del
turbo reactor de potencia baja, acoplado a un rotor de ondas con combustion
interna; generando las herramientas necesarias para compararlo con un turbo
reactor de potencia baja comun; En este paso fue importante realizar una
validacion de los resultados obtenidos en Microsoft Excel y posteriormente Visual
Basic.

Después de una previa revision hecha por el Phd Januzz Piechna (Universidad
Politécnica de Varsovia) del analisis matemético obtenido, se realizaron las
correcciones necesarias para comenzar con el disefio de la geometria en una
dimension de uno de los canales del WRIC.

Una vez obtenidas las caracteristicas geométricas del canal, se dio paso al disefio
en dos dimensiones utilizando el programa Gambit, el cual, modelo, enmallo y
determind las condiciones de entorno del canal del rotor de ondas con combustién
interna, para seguidamente dar inicio con la simulacion de la combustiéon dentro
del canal, computando la dinAmica de los fluidos, en la herramienta CFD.

Contemplando los diferentes resultados arrojados por el software CFD,
experimentados dentro del canal al realizar la combustion, respecto a factores
como: la propagacion de la llama, aumento de temperatura, aumento de presion y
ondas de choque alli expuestas, se realizaron ciertas optimizaciones, tanto a la
geometria del canal, como a las condiciones de frontera especificadas dentro del
mismo programa, (parametros como wall, pressure inlet, temperature inlet,
radiator). Para, de esta forma, conseguir resultados mas cercanos a los propdsitos
planteados.
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3.1 ANALISIS DE CALCULOS TERMICOS Y DE DINAMICA DE GASES

Mediante el estudio de diferentes ciclos termodinamicos ideales como lo es el ciclo
Otto, Brayton y Humphrey, y usando las metodologias planteadas en HIH
Saravanamuttoo™® y Steckin, se llegé a un modelo matematico que describe el
comportamiento del flujo a través del motor y especialmente usando un rotor de
ondas con combustion interna (WRIC).

La determinacién de estos pardmetros especificaron las condiciones de entrada y
salida que fueron simulados en un software de dinamica de flujo computacional
(CFD).

3.2 METODOLOGIA GENERAL PARA LA CONFIGURACION DEL PROBLEMA
EN FLUENT (CFD):

Es necesario, antes de desarrollar cualquier tipo de simulacion en CFD, realizar un
andlisis completo de las tres etapas fundamentales, que este tipo de software
emplea para mostrar comportamientos y tendencias de los diferentes fluidos.

Estas tres etapas son: Pre-procesador, solucionador y post-procesador. Cada una
de estas, posee diferentes funciones, cuyo objetivo es definir las caracteristicas
tanto de la geometria como del flujo a través de ella, considerando las ecuaciones
y modelos fisicos que las van a caracterizar durante el proceso de simulacion,
como también, que tipo de visualizacion de resultados se empleara y como sera el
analisis de los mismos.

En la siguiente figura se podra observar las funciones mas importantes de las
etapas anteriormente mencionas.

'3 Gas_Turbine_Theory_Saravanamuttoo
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Figura 4: Funciones de las etapas (CFD)"

| [PREPROCESADOR |

= Creacién de la geometria, dominio computacional,

= Generacion del enmallado, dnisidn del dominio en subdominiaos mas pequefios.
= Seleccion del fendmeno fisico que necesita ser modelado.

= Definicidn de las propiedades del flujo.

= Condiciones de los imites.

/" (SoLuCioNADOR)

CONFIGURACION DE SOLUCIONADOR

= |nécializacion
= Conirol de sclucidn
= Monitoreo di solucsin
= Cnleno de comiergencia
g Y INTEGRACION DE LAS ECUACIONES:
' I PROST-PROCESADOR ' - Masa MODELOS FISICOS
] = Moment )
= Graficas X-Y - Energa = Turbulencia
= Contomos = Ecuaciones de estado : - Cﬂﬂ'ﬂ}l.l:lllm
1 - giras = Radiacion
= Vectores de veloadad ._ = Otros procesos
= Graficas \
= Otros

Fuente: Autores

* Apuntes Julian Camilo Cardenas en Diplomado: CFD Dinamica Computacional de fluidos Software Fluent. 2009
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3.2.1 Pre - Procesador:
Es la primera etapa en el desarrollo del problema en CFD.

Como se vio en la figura 4, el pre-procesador es la herramienta que permite definir
la geometria de la region de interés, generando las mallas adecuadas para el
desarrollo del trabajo, seleccionando los fendémenos fisicos que necesita el
modelo, definiendo las propiedades del flujo y determinando las condiciones de
frontera en las celdas que coinciden con los limites del dominio.

Para esto, el software utilizado es GAMBIT2.3.16.
3.2.1.1 Creacion de la geometria:

La creacion de la geometria es el primer paso a desarrollar dentro de esta etapa
(PRE-PROCESADOR).

Inicialmente, se utilizan las dimensiones de la geometria de un canal del WRIC,
establecidas en el disefio 1D, que fueron determinadas por el analisis térmico y de
dindmica de gases previamente realizado.

Nota: Dependiendo de los resultados obtenidos en la simulacién, se establecera la necesidad de
modificar o no, dichas dimensiones para lograr un mejor comportamiento de los fluidos.

3.2.1.2 Generacion del enmallado:

La generacion del enmallado, es el segundo paso para el estudio del canal del
rotor de ondas con combustién interna (WRIC).

Este representa la division del dominio en subdominios mas pequefios, con el fin
de llegar a una solucion mas detallada del problema.

Para este caso, la malla escogida, es una malla cuadrada, puesto que siempre
que la trayectoria del flujo es paralela a las fronteras o paredes de la geometria,
esta es la mejor opcion, para realizar la simulacién de un volumen.

3.2.1.3 Seleccion del fendmeno fisico que necesita ser modelado:

La seleccién del fendmeno fisico que se necesita ser modelado, le permite al
programa especificar las ecuaciones que debera usar para dar una légica
solucion.
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3.2.1.4 Definicién de las propiedades del fluido:

Para el estudio del canal del WRIC, la definicion del flujo es una de las
caracteristicas mas importantes.

Por lo tanto, dentro de la etapa del Pre-procesador, se debe especificar como
parametro inicial, que dentro del canal habra flujo y posteriormente en la siguiente
etapa, (Solucionador), se indicaran las caracteristicas de dicho flujo (metano-
aire”)

3.2.1.5 Definicion apropiada de las condiciones de frontera:

La determinacion de las fronteras para el desarrollo de este problema es de gran
importancia, ya que con esto, se puede especificar donde seran las entradas o
salidas de fluido.

En este caso, todas las fronteras del canal seran paredes estaticas (wall), que le
daran restriccion de movimiento al flujo, esto, debido a que la combustion dentro,
debe ser en un volumen constante

3.2.2 Solucionador:

El solucionador es la segunda etapa del proceso, donde se usan diferentes
técnicas globales para la solucién numérica del problema.

Dentro de esta etapa se realizan dos procedimientos;

a) Inicializacién y control de la solucién: Comprende procedimientos iterativos que
involucran valores discretos de velocidad, presion, temperatura entre otros, con el
fin de inicializar el problema.

b) Monitoreo de la convergencia: En este paso se ven los resultados de la solucion
después del calculo de CFD, verificando la convergencia para la posible solucion.
Debido a que no siempre cuando el software, en este caso, Fluent, llegue a la
convergencia, signifigue que el resultado sea el ideal, por lo tanto, puede entonces
evaluarse dicha convergencia progresivamente, por medio de la busqueda de
desequilibrios que se acentien con el avance de los calculos.

3.2.3 Post - Procesador:

Es la dltima etapa del proceso. Permite la visualizacion grafica de los resultados
de la simulacién que incluye: visualizacion del dominio computacional y de la
malla, graficas de vectores, graficas de lineas superficiales de contorno, graficas
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de superficies en 2D y 3D, seguimiento de las particulas, informacion de variables
por codigo de colores, animaciones en dos y tres dimensiones, entre las mas
importantes. Los resultados dados por el post-procesador permiten el andlisis y
visualizacion de las caracteristicas fisicas relevantes, asociadas al problema del
flujo, dentro del canal del rotor de onda con combustion interna.

3.3 ENFOQUE DE LA INVESTIGACION:

Empirico-analitico: El enfoque de este proyecto estd basado en un método
empirico-analitico, ya que relaciona variables y leyes universales fisicas
establecidas previamente con la experimentacion para optimizar los procesos de
investigacion y realizar mejoras 0 soluciones alternativas a los diferentes
problemas de la industria.

3.4 LINEA DE INVESTIGACION DE USB / SUB-LINEA DE FACULTAD /
CAMPO TEMATICO DEL PROGRAMA

Linea de investigacion: Tecnologias actuales y Sociedad
Sub- Linea de Facultad: Instrumentos y control de procesos
Campo Tematico del Programa: Disefio y Construcciéon de motores. 3.5
3.5 CRONOGRAMA DE ACTIVIDADES:
Fase I. Entorno del proyecto.

e Antecedentes rotores de onda con combustidn interna convencionales.
Conocer los rotores de onda, especificamente con combustion interna

existentes en la industria.

e Investigacion del comportamiento de la combustién interna en un rotor de
ondas.
Propagacion de la llama, analisis en el Diagrama de Entropia vs Temperatura y

Presion vs Volumen, (Ciclo Otto y/o Brayton).

e Caracteristicas del turbo reactor de potencia baja.
Desempefio del turbo reactor de potencia baja, datos de entrada, entre otros.

Fase Il, Especificaciones Rotor de Onda con Combustion Interna.

e Definicion de las caracteristicas del modelo
Especificar las caracteristicas de performance que se desean lograr en

comparacion de un rotor de onda con combustion interna convencional.

32



e Calculos térmicos en Gasturb, Matlab y/o Excel del rotor de Ondas con
combustién interna.
De acuerdo a las investigaciones realizadas, determinar cudles seran las

variables de entrada del turbo reactor de potencia baja y condiciones
ambientales en el que trabajara el rotor de ondas con combustion interna. Bajo
el seguimiento de un diagrama de flujo, y con el desarrollo algoritmico del
programa Matlab y comparacion de ciclos con Gasturb.

e Primer envio, al pH. Piechna.
Un documento que recopile todos los datos calculados para una revision sobre

la correcta determinacion de estos.

e Correccidn de calculos térmicos recibidos del pH. Piechna
Realizar los cambios necesarios dentro de los calculos térmicos, de acuerdo a

las correcciones enviadas por el PH Piechna.

e Comparacion de los célculos térmicos.
Célculos térmicos del turbo reactor de potencia baja base comparados con los

del turbo reactor de potencia baja implementado con el rotor de ondas con
combustion interna.

Fase Ill, Analisis 1D Y 2D

e Aplicacién de la geometria usando calculos en una dimension.
Modelo creado bajo célculos en Excel.

e Primer simulacién en CFD en dos dimensiones.
Simular el primer modelo en CFD, creado en Solid Edge o Gambit,

e Recoleccién de resultados
Distribucién de Presiones, Temperaturas, Entropia, Consumo de combustible y

demas caracteristicas del proceso.

e Andlisis del comportamiento
De acuerdo a la recoleccién de resultados obtenidos, compararlos con los

esperados que fueron postulados en el item “Definicion de las caracteristicas
del modelo”

Fase IV, Correccion

e Correccion y mejoramiento de la geometria
Estipular los posibles cambios que debe sufrir el modelo para poder acercarse

mas al rendimiento esperado.
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4 DESARROLLO INGENIERIL

4.1 CALCULOS TERMICOS Y DINAMICA DE GASES DEL MOTOR BASE

El motor de baja potencia base, estd constituido por un difusor, compresor,
camara de combustion, intercambiador de calor, turbinas y tobera.

Claramente sin el animo de omitir elementos mas pequefios como manifuels,
inyectores, carcasas, rodamientos, eje, entre otros.

De acuerdo a su configuracion, este motor base, llamado, Turbocargador Power
Generation X-01, busca utilizar la configuracion de un Turbocargador comun, pero
afiadiéndole un intercambiador de calor que funciona bajo el concepto de ondas
de choque, para aumentar la presion y potencia del motor en general.

[INTERCAMBIADOR DE CALOR]

|CAMARA DE COMBUSTION|

COMPRESOR

Figura No 5. Turbocargador Power Generation X-01°

Sin embargo, por fines practicos, nuestra tesis solo comparara los parametros a la
entrada de la turbina o salida de la cAmara de combustion, hasta la tobera o salida
del motor, ya que es en estas estaciones donde se vera evidenciado el aumento
de temperatura y presion logrado en la camara de combustién, ya sea gracias a un
intercambiador de calor (Turbocargador Power Generation X-01), o a un rotor de
ondas con combustion interna (WRIC), como es nuestro caso.

* DISENO Y CONSTRUCCION DE UNA TURBINA DE GAS PARA GENERACION DE BAJA POTENCIA (TGBP) CON
CICLO REGENERATIVO A PARTIR DE UN TURBOCARGADOR POWER GENERATION X — 01
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A continuacién se relacionan los resultados obtenidos en el Turbocargador Power
Generation X-01, seccionado por estaciones, donde:

Datos de entrada corresponde a las condiciones atmosféricas a la entrada del
motor, especificamente en el difusor.

Estacion 1-2, determinado como la seccion de compresion experimentada en el
compresor.

Estacion 3-3a, corresponde a los fendémenos experimentados en la primera
turbina. (Turbina que mueve el compresor).

Estacion 3a-4 Correspondiente a la entrada y salida de la turbina libre.

Estacion 4-5, Determinado como la entrada y salida de la tobera. Salida del motor.

Nota: Los datos aqui representados fueron datos tomados de la tesis “Disefio y construccion de
una turbina de gas para generacion de baja potencia (tgbp), con ciclo regenerativo, a partir de un
turbocargador Power Generation x — 01", que fueron resultado de pruebas experimentales.

Nota: Los valores generados por intercambiador de calor no seran tomados en cuenta.

Tabla No. 1 Datos Térmicos Turbocargador base (Valores tomados del
Turborreactor base Power Generation x — 0 ')

TURBOCARGADOR BASE

Datos de entrada

Numero Mach (Mh) 0
Temperatura Ambiente (Th) 289,45 K
Presién Ambiente (Ph) 75190,07 Pa
Constante del Aire (Ra) 287 J/kgK
Constante de aire adiabatica (k) 1,4
Constante de gas adiabatica (kg) 1,33
Poder Calorifico (Wu) 46350000 J/kg
Eficiencia del compresor (Nc) 0,76
Eficiencia de la Turbina (Nt) 0,72
Potencia neta requerida 23 Kw
TET 1073,15 K
EGT 673,15-1043,15K
Flujo de Aire requerido 0,128 Kg/s

'® DISENO Y CONSTRUCCION DE UNA TURBINA DE GAS PARA GENERACION DE BAJA POTENCIA (TGBP) CON
CICLO REGENERATIVO A PARTIR DE UN TURBOCARGADOR POWER GENERATION X — 01
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Consumo Especifico de Combustible 0,7 Kg/kw h
Temperatura Entrada compresor (T1t) 289,45 K
Presién Entrada Compresor (P1t) 74438,1693 Pa
Relacion de compresion 3,25
Trabajo del compresor 153181,026 J/Kg
Presién salida del compresor 241924,05 Pa
Temperatura salida del compresor 441,9448 K

Estacion 3-32

Presién Entrada Turbina 232247,088 Pa
Temperatura salida de la turbina 942,469908
Presion Salida Turbina 110064,585 Pa
Trabajo de la Turbina 152210,627 j/KgK
Relacion de Expansiéon Turbina 2,11009826

Estacion 3a-4 ‘

Presion Salida Turbina

107863,293 “

Estacion 4-5

Relacion de expansién en la tobera 0,68314499
Velocidad de salida de los gases 440,571426 m/s
Presidon de salida 75190,07 Pa
Temperatura de salida 859,146483 K
Densidad de salida 0,30282758 Kg/m3
Empuje Especifico 447,85882 N/kg.s
Empuje 266,652707 N
Consumo Especifico de combustible 0,13295886 kg/N.h

Tabla No. 1.1 Descripcion de presion, temperatura, densidad y volumen del
turbocargador base alo largo de sus etapas (Valores tomados del
Turborreactor base Power Generation x —0)*’

ro \%
Descripcion (kg/m3) (m3/kg)
H Entrada difusor 289,45 75190,07 0,9051177 1,105
1 Entrada Compresor 289,45 75190,07 0,9051177 1,105
2 Entraala C.C. 441,9448 241924,05 1,9073444 0,524

" DISENO Y CONSTRUCCION DE UNA TURBINA DE GAS PARA GENERACION DE BAJA POTENCIA (TGBP) CON
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3 Entrada Turbina 1073,15 232247,09 0,7540636 1,326

4 Salida Turbina 942,46991 110064,58 0,4069099 2,458

5 Salida de la tobera 859,14648 75190,07 0,3049379 3,279

A continuacidén se muestra la grafica de Presion versus Volumen especifico, del
Turbocargador base Power Generation X — 0, usando los datos previamente
mostrados de las Tablas No.1y 1.1

Grafica 2 Diagrama de P-V, del turbocargador base
Power Generation x — ol

PvsV

(Turbocargador base)
300000

250000 Z\\ﬁ,\
200000

m
©
< R
E 150000 \ \
§ 100000 :
o \-1 \5
50000
0 T T T T T T 1

0,000 0,500 1,000 1,500 2,000 2,500 3,000 3,500

Volumen Especifico (m2/Kg)

Como puede notarse en la de Presion —Volumen, del Turbocargador base (Grafica
No. 2), el ciclo que cumple el motor, es siguiendo en términos generales, los

parametros de un ciclo Brayton (sin incluir la alteracion de calor debido al
intercambiador).

Por lo tanto se describen los siguientes comportamientos:

1-2. Aire comprimido en el compresor. Existe un aumento de presién importante.

2-3. Para un proceso ideal, dentro de un ciclo Brayton, la presion en los puntos 2 a
3, donde sucede la combustién, debe ser constante, para catalogarlo asi, como un
fendémeno isobérico.
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Sin embargo, como la Gréfica No. 2, es la representacion de datos experimentales
realizados en el turbocargador base Power Generation x — 0l, dicha presion,
dentro de los puntos 2 a 3, disminuy6 debido a factores que provocan una pérdida
de presion a la entrada de la camara de combustion, como: escape de aire, no
oxidacion completa del combustible, rozamiento de los gases de combustion con
las paredes, entre otros.

3-4. La turbina descomprime los gases resultantes de la combustion idealmente
hasta igualar la presion a la entrada de la camara (punto 2), este proceso
idealmente se considera adiabatico por no haber transferencia de calor. Sin
embargo por estar hablando de resultados experimentales, en la grafica No. 2.1,
se evidencia que si existen perdidas de calor en las paredes de la camara de
combustion. El trabajo producido aca es el suficiente para mover el compresor.

4-5. Descompresion idealmente hasta llegar a la presion atmosférica, (punto 1).

Expulsados los gases al entorno, una nueva cantidad de aire re circula al motor,
dando paso al inicio nuevamente del ciclo.

A continuacion, la siguiente grafica representa el diagrama Temperatura —
Entropia, experimentada en el motor base Power Generation X — 0
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Grafica 2.1 Diagrama T-S del Turbocargador base

Power Generation x — 0l
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El comportamiento del fluido en cada estacion es:

1-2 En un proceso ideal para un ciclo Brayton, la compresion del aire dentro del
compresor no debe comprometer pérdidas de calor o adicion del mismo, para
considerarlo un proceso adiabatico e isentropico.

Sin embargo, como bien se ha explicado, los datos representados en la Grafica
No. 2.1, son el resultado de pruebas experimentales, donde se evidencio pérdidas
por transferencia de calor tanto en los &labes del compresor, como con las
paredes de la entrada de la camara de combustién.

2-3 Adicién de calor al sistema, proceso Isobarico.

3-4. El proceso de expansion ideal dentro de la turbina es considerado adiabatico,
donde la entropia se mantiene constante, permitiendo la produccion de trabajo,
lamentablemente durante la experimentacion del comportamiento real del motor,
se evidencié que durante la expansion, hubo transferencia de calor esto debido a
escapes de los gases de combustion, rozamiento de estos con las paredes, entre
otras razones.

4-1 Entrega del calor al ambiente.
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Las dos anteriores gréficas, P-V y T-S, evidenciaron el comportamiento real del
motor base siguiendo en términos generales un convencional ciclo Brayton.

4.2 CALCULOS TERMICOS Y DE DINAMICA DE GASES DEL ROTOR DE
ONDAS CON COMBUSTION INTERNA

4.2.1 Diagrama de flujo

Un rotor de ondas con combustion interna (WRIC), es un componente con pocos
antecedentes de construccion y popularidad, por ser una idea novedosa pero
complicada.

Una de las razones que convierte al WRIC en un elemento riguroso de estudiar es
gue la expulsion de sus gases de combustion es liberada por medio de pulsos,
complicando los célculos térmicos y de dinAmica de gases, permitiendo que sea
mas dispendioso su analisis.

Por lo tanto, con el animo de plantear un paso a paso de como lograr llegar a
valores de presion, temperatura, velocidades, densidades, entre otros, dentro del
WRIC, se planteé un diagrama de flujo, que especifica las constantes a plantear
mas las ecuaciones a resolver en un orden légico tanto para el WRIC, como para
el resto del motor en donde va acoplado. (Ver Anexo 1, Diagrama de flujo para el
calculo térmico y dindmica de gases de un motor acoplado a un rotor de ondas
con combustion interna (WRIC))

4.2.2 Explicacion detallada del comportamiento térmico y de dindmica de
gases, a través del motor de potencia baja con rotor de ondas de
combustién interna.

La siguiente seccion explica el comportamiento de todos los parametros térmicos y
de dinamica de gases que suceden dentro de un motor de potencia baja acoplado
a un rotor de ondas con combustion interna.

El rotor de ondas con combustion interna (WRIC), estara acoplado a un motor
base compuesto por un difusor, compresor, y dos turbinas.

El motivo de utilizar dos turbinas se debe a que el trabajo de la corriente de los
gases de combustion resulta no ser suficiente para la turbina que mueve el
compresor, por lo tanto el trabajo de la corriente que también recibe la turbina
libre, ayuda a mover el compresor y sobra lo suficiente para producir empuje.
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La siguiente figura ilustra la ubicacion del rotor de ondas con combustion interna
dentro del motor, mas las estaciones enumeradas que se usaran para describir los
fendmenos dentro de cada seccion.

Combustible
1
= = HPT LPT :.-
Compresor WRIC
Entrada
Aire c2 Salida de gases
—
ca 4
Figura No. 6

Motor base, acoplado a un rotor de ondas con combustién interna™.

4.2.2.1 Entrada al difusor
Estacion 0.
Los parametros a la entrada del difusor estan sometidos a las condiciones

atmosféricas del entorno en que es operado el motor, sin embargo por practicidad
se toman valores estandar de temperatura, presion, densidad, entre otros.

p H= 75190,07 [Pa] Presion atmosférica

TH= 289,45 [K] Temperatura atmosférica
ro H= 0,905118 [kg/m3] Densidad atmosférica

Rg = 287 [J/kgK] Constante de los gases ideales
k = 1,4 Constante adiabatica del aire.

Considerando que el motor se encuentra en un banco de pruebas, sin producir
movimiento alguno, esto significa que no experimenta velocidad, por lo tanto, es
imposible medir la relacion velocidad de vuelo, respecto a la velocidad del sonido,
es decir que la velocidad relativa, representada como numero Mach, es nula. .

'8 Internal Combustion Wave Rotors for Gas Turbine Engine Enhancement, Razi NALIM1 and Kerem PEKKAN y Piechna J.,
2005, Wave Machines, Models and Numerical Simulation, Oficyna Wydawnicza Politechniki Warszawskiej, Warsaw
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M=0 NuUmero Mach

Se toman los mismos valores tanto de la masa molar del aire, como su razén de
flujo, utilizados por el motor de potencia baja base.*®

El valor de la masa molar del aire viene de la relacion de trabajo neto del motor,
que divide la potencia neta requerida, demandada el mismo; este trabajo neto
sera la diferencia entre el trabajo entregado por la turbina y el trabajo entregado
por el compresor, asumiendo que el gasto masico sera constante a través de
todas las secciones que comprende el motor.

Wn=Wt—-Wc (0)

P
m = W (0.1)

Donde P, es la potencia requerida por el motor.

Para obtener finalmente

m = 28,74 [g/mol] Masa molar.
El flujo masico en que el aire entra al motor, sera:

fma = 0,128 [Kg/s] Flujo masico

Seguidamente, se procede a determinar el volumen especifico del aire, el cual es
la relacion entre la cantidad de volumen de aire que circula en una determinada
etapa del motor, en este caso, el difusor, por el peso que este genera. Se calcula
mediante la siguiente formula.

1
vH=- 1

_ p 1)
1

vH= ———

1,225183

v_H=1,104829 [m3/kg] Volumen especifico del aire.

¥ DISENO Y CONSTRUCCION DE UNA TURBINA DE GAS PARA GENERACION DE BAJA POTENCIA (TGBP) CON
CICLO REGENERATIVO A PARTIR DE UN TURBOCARGADOR POWER GENERATION X — o1
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4.2.2.2 Entrada e interior del compresor.
Estacion 1y 2.

A continuacion los siguientes valores son tomados de acuerdo a las
especificaciones planteadas en el motor de potencia baja base®, que fueron
resultados de calculos previos basandose en las siguientes condiciones.

Relacion de compresion, normalmente limitada por el tipo de compresor a utilizar,
centrifugo o axial, en el caso del motor base POWER GENERATION X — 01, este
estipul6 que utilizar4 un compresor centrifugo.

Para este tipo de compresores, las relaciones de compresion oscilan entre 2 a 8,
sin embargo, los creadores del POWER GENERATION X — o1,, estipularon que
dicho valor seria de 3.25, de acuerdo a datos experimentales.

Por lo tanto:
Pi_c = 3,25 Relacion de compresion.

La eficiencia del compresor, esta estipulada de acuerdo a su curva caracteristica,
también conocido como mapa del compresor, que indica un valor determinado de
acuerdo a una relacion de compresion en especifico, que en este caso es de 3,25.

Por lo tanto, de acuerdo a la nombrada curva caracteristica, la eficiencia mecéanica
del compresor es de:

e_comp 0,76 Eficiencia del compresor.

d_dif

1 Coeficiente de perdida de presion del compresor

Nota: Los valores de relacion de compresién (pi:_c) del compresor su eficiencia mecanica
(e_comp), como su coeficiente de pérdida de presién (d_dif), fueron tomados de datos
experimentales realizados en la tesis “Disefio y construccibn de una turbina de gas para
generacion de baja potencia (tgbp), con ciclo regenerativo, a partir de un turbocargador Power
Generation x — 01”

4.2.2.2.1 A laentrada del compresor.

Se calcula la Presion, Temperatura y densidad de acuerdo a las siguientes
ecuaciones.

% pISENO Y CONSTRUCCION DE UNA TURBINA DE GAS PARA GENERACION DE BAJA POTENCIA (TGBP) CON
CICLO REGENERATIVO A PARTIR DE UN TURBOCARGADOR POWER GENERATION X — 01

43



a) Temperatura

La temperatura a la entrada del compresor, esta delimitada por la temperatura ambiental,
el numero Mach y la constante de gases ideales.

Normalmente la velocidad relativa, que determina la relacion de velocidad de
vuelo, con respecto a la velocidad del sonido, conocida como numero Mach, es
uno de los factores més influyentes en el cambio de temperatura, ya que el aire al
experimentar una velocidad y ser acelerado, logra que sus componentes internos
se agiten, trayendo como resultado un incremento de temperatura.

Sin embargo, en este caso, como se asume por fines practicos, (resultando
imposible por cuestiones monetarias y de tiempo, probar el dispositivo durante un
vuelo real) que el motor se encuentra en un banco de pruebas, por lo tanto, no
experimenta ninguna velocidad de vuelo, es decir, resulta imposible entonces
considerar un numero Mach diferente a nulo. Considerando lo anterior, se
comprueba que no existe un cambio en la temperatura a la salida del difusor

T 1t =TH(1+<>Ma?) @)

1,4-1

T 1t = 289,45 (1 +222(0)?)

T_1t = 289,45 [k] Temperatura a la entrada del compresor
b) Presion.

El nimero Mach, al igual que otros factores como el rendimiento del difusor, entre
otros, también afectan directamente el incremento de presién dentro del difusor,
sin embargo, al no haber nimero mach, no existe cambio de presion, por mas que
el rendimiento en el difusor sea del cien por ciento..

K

pPi.=pH (1 + %Maz)m d_dif (3)
1,4
14—-1 1,4—1
p_1t = 75190,07 (1 + > (0)2> (D
p_1t = 75190,07 [Pa] Presién a la entrada del compresor
c) Densidad

Si la presion y temperatura no cambiaron, es casi que predecible que la densidad
tampoco.
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P_1t

ro_1t = Rg_T_1t (4)
75190,07

ro 1t = (287)(289,45)

ro_1t = 0,905118 [%] Densidad a la entrada del compresor

d) Volumen especifico.

Se halla el volumen especifico del aire. (Ecuacion 1)

1
vt = ——
1,225183
v_1t=1,104829 [m3/kg] Volumen especifico a la entrada del compresor

4.2.2.2.2 Al interior del compresor.
a) Trabajo del compresor.

Seguidamente se calcula el trabajo realizado por el compresor. Normalmente este
se define como el cambio de presion que hubo de un punto a otro en este caso, a
la salida y la entrada del compresor, por el volumen de aire que transita dentro de
el.

Ahora considerando, dentro del modelo matematico planteado, que la produccion
de trabajo en un compresor, esta definido como el cambio de volumen especifico
del flujo, dentro de un area con una presién de entrada y una de salida,

Planteandose de la siguiente forma:

_ P2t
— Jp1t

We V.dP (5)

Teniendo en cuenta las relaciones de conservacion de la masa indicadas como:
P.Vk = p,.VE (5.1)

Despejando uno de los volumenes:

1
- Py VK Tk
P
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Y reemplazando la ecuacién 5.1 en la ecuacion 5, se obtiene:

P2t

1
Py VR e
Wc=f P .dP

P1t

P2t 1
we= [ B vy dP
T TR
P1t
P2t
1/ dP
WC=P1t k.Vl T/
P1t Pk

_ k Pltl/k. Vl ( k-1
- 5, _ 1 2t

Wc 1

Teniendo en cuenta que la relacién de compresion aplicable para

centrifugos, se tiene:

Pae

e = Pyt
Despejando
Py = Py

Reemplazando una ecuacion en la otra, se obtiene:

Y k-1 k-1
WC=k.P;(+1k.Vl((P1HTc) k _Pltk)
k.Py KV, k=1, k-1
We=—3 ”k(”‘fk_l)

Considerando la relacion de gases ideales

P;V; = RTy¢

Reemplazando en la ecuacion del trabajo del compresor

k-1
k.R.Ty =2
= k-1
Wc 1 <T[C )

k-1
P E )

compresores

(5.2)

(5.3)

(5.4)

(5.5)



k.R k-1

. 1
Wc = Tl(nc k —1)

Ncom

Finalmente se puede escribir la ecuacion de trabajo del compresor, como:

ak—-1
Wc = ‘;’;fi’ T 1t (Pi_cW - 1) ! (5.6)

e_comp

we = 22257 189,45 (3 251 1) !
CTTa- e 0,76
Wc = 153181 []] Trabajo del compresor

4.2.2.3 Salida del compresor, entrada e interior del rotor de ondas con
combustion interna
Estacién 2y 3.

4.2.2.3.1 Salida del compresor / entrada del Rotor de Ondas con combustién
interna

.Fresh Air-Fuel Mixture Rotational

.Burnt Exhaust Gas Direction Expansion

Loading Wave

Compression
Shock Wave

Compression
Shock Wave

Constant
Volume
Combustion

Reflected
Expansion
Wave

Jet

» Scavenging
Propulsion

Figura No.6.1

Pasos que realiza un rotor de ondas con combustion interna®*

! MuellerEtAl_PowerMEMS2009 0183 WDEConcept-PejmanCOR
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Como se habia explicado anteriormente en este punto se indicard la presion,
temperatura, entre otros, con los que entra el aire al WRIC. (Loading en la Fig No
6.1).

a) Presion.
b) Temperatura.

a) Presién

Contemplando la relacion de compresion planteada por el compresor base, la cual
es un resultado de datos experimentales, tomando como principales variables su
namero de etapas su rendimiento, entre otros. Y conociendo la presion a la
entrada del compresor, calculada en procedimientos previos, entonces,
despejando de esta relacion, se puede determinar la presidon a la entrada del rotor
de ondas.

p_2t =p_1t=* Pi_c (6)

Doy = 75190,07 * 3,25

Dar = 244367,7 [Pa] Presion a la entrada del rotor de ondas
b) Temperatura

La temperatura a la entrada del rotor de ondas, se ve afectada por el aumento de
temperatura en el compresor que es logrado por el rendimiento o trabajo que este
realice.

Tét::T_1t+-Lec(:i;;) )

1,4—1
T, = 289,45 1wuﬂ(—;———)
2t " (1,4)(287)

Ty = 441,9448 [K] Temperatura a la entrada del rotor de ondas
c) Densidad

Ahora se determina la densidad (ecuacién 4), a la salida del compresor.

ot — 244367,7
0=t = 287)(441,9448)
roy: = 1,926611 [%] Densidad a la entrada del rotor de ondas.
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d) Volumen Especifico.

Se determina el volumen especifico a la salida del compresor de acuerdo a la
ecuacion 1.

1

V2t = ———
1,926611
V2= 1576611
vy = 0,519046 [m3/Kg] Volumen especifico a la entrada del rotor de ondas

4.2.2.3.2 En el interior del rotor de ondas con combustion interna.
a) Calor especifico

Entendiendo por este como la cantidad de calor suministrado a una determinada
masa, y que particularmente dicha masa es el gasto masico de aire (m) a la
entrada del rotor de ondas, cuyo calor puede ser suministrado ya sea a presion
constante, como en los motores a reaccion, o a volumen constante, como en los
motores a piston.

Esto debido a que a la hora de comenzar la ignicion de la mezcla dentro del canal,
este aln no se encuentra completamente en su fase cerrada, por lo tanto, parte
del calor generado debe analizarse en un espacio abierto a presion constante, sin
embargo, en cuestién de segundos, el canal se cierra completamente, y ya sera
un calor entregado dentro de un volumen constate. Cabe notar que un noventa por
ciento del proceso es a volumen constante y lo restante a presion constante, por lo
tanto, por términos practicos, el analisis es mas enfocado a los parametros del
ciclo Humphrey, ya que existe un gran aumento de presién en el proceso de
combustién que es experimentado dentro WRIC, tal como lo describe este ciclo.

Calor entregado a presiéon constante, (Momento en que el canal aun se encuentra
parcialmente abierto)

La ignicion de la mezcla con el canal parcialmente abierto, sucede dentro de un
proceso isobarico, que es planteado en la siguiente ecuacion, cuyas constantes
son el resultado de pruebas experimentales, que dependen en este caso de la
temperatura a la entrada del rotor de ondas.

cp = 0.9089 + 2.0957*(T_2t + 0.48 * T_2t) 8)
cp = 0.9089 + 2.0957%(441,9448 + 0.48 x 441,9448)
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cp = 34,86311 [J/molK]

Nota: En la mayoria de ecuaciones de cp, se utiliza como segundo parametro la temperatura a la
entrada de la turbina (TET), sin embargo, como aun no se conoce el valor de esta ,entonces solo
se tiene en cuenta el valor de la temperatura a la entrada del WRIC, (T_2t) que si se conoce.

Aunque asumiendo el uso de una sola temperatura, es importante que en la ecuaciéon para
determinar T_3t, (TET), se tenga en cuenta el cp hallado.

En este caso el calor especifico esta planteado en término de moles, para conocer
cuanto es en realidad su peso expresado en kilogramos, se debe multiplicar por la
masa molar del aire.

m = 28,74 [g/mol]

Entonces se obtiene.

cp_.l=cp*m (9)
cp_1 = 34,86311 = 28,74

cp_1 =1001,966 []J/KgK]

Con el animo de corroborar el resultado de cp_1, existe una segunda formula de
obtener Cp, que depende de la constante adiabética del aire y de la constate de
aire, definida como:

cp_2 = Rgxak/(ak—1) (10)
cp2=287+x14/(1,4-1)

cp_2 = 1004,5 [J/KgK]

A volumen constante.

Ahora se determina el valor del calor especifico entregado dentro de un volumen
constate, que serd el caso en el que el canal se encuentra completamente
cerrado.

Sabiendo que la diferencia de Cp y Cv es invariable para cada gas ideal sin
importar la temperatura impuesta, concluimos que Cp es mayor que Cv por la
relacion de calores especificos.

Teniendo en cuenta la formula estandar de calor especifico a volumen constante,
se puede expresar, que:

cv = 7,4054 + 2,0957% % (T_2t + 0,48T_2t) (11)
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cv = 26,5488 [J/molK]

Nota: En la mayoria de ecuaciones de cv, se utiliza como segundo parametro, la temperatura a la
entrada de la turbina (TET), sin embargo, como aun no se conoce el valor de esta, solo se tiene en
cuenta el valor de la temperatura a la entrada del WRIC, (T_2t) que si se conoce.

Aunque asumiendo el uso de una sola temperatura, es importante que en la ecuacién para
determinar T_3t, (TET), se tenga en cuenta el cv hallado.

En este caso el calor especifico esta planteado en término de moles, para conocer
cuando es en realidad su peso expresado en kilogramos, se debe multiplicar por el
flujo masico del aire.

m = 28,74 [g/mol]

Entonces se obtiene.

cv_.l=cv+xm (12)
cv_1 = 26,5488 28,74

cv_1=763,0128 [J/KgK]

Con el &nimo de corroborar el resultado de cv_1, existe una segunda formula de
obtener el calor especifico a volumen constante, y esta definida como:

cv_2 =Rg/(ak—1) (13)
cv_2=287/(14-1)
cv_2 =717,5[J/KgK]

Como se puede comprobar de acuerdo a la ecuacion 12, como la 13, los valores
de cv en ambos casos son muy cercanos, sin embargo para mayor exactitud, se
utilizara el valor de cv2 que tiene en cuenta las temperaturas experimentadas
hasta el momento dentro del motor.

b) Poder calorifico del combustible,

El combustible a utilizar sera Gas Natural-Diesel, que es el mismo que utilizan en
el motor de potencia baja base?’. Aunque no es el combustible que se usa
normalmente en la aviacion, debido a su alto poder de octanaje (grado de auto
denotacion), es bastante util para practicas experimentales, ya que acarrea
menores costos y es de facil adquisicion.

*2 DISENO Y CONSTRUCCION DE UNA TURBINA DE GAS PARA GENERACION DE BAJA POTENCIA (TGBP) CON
CICLO REGENERATIVO A PARTIR DE UN TURBOCARGADOR POWER GENERATION X - ol
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El poder calorifico del Gas Natural-Diesel es de:

hv= 45000000 [J/kg]*®

c) Calor entregado.

El aire entra al canal horizontalmente, mientras el combustible verticalmente, la
interaccién de estos dos, sera una interaccion programada en los colectores, que
se esperaran que inyecten el combustible pulverizado cuando el canal este
completamente presurizado.

Para saber el calor entregado dentro del WRIC, es importante primero determinar
cudl seré el gasto teorico de la relacibn masa aire/ kg combustible. Si esto sera
una mezcla rica o pobre.

Normalmente el gasto tedrico del aire esta determinado por la estequiometria que
indigue quimicamente cual debe ser la relacion aire-combustible correcta para
lograr una completa combustion del combustible.

En camaras de combustion convencionales el promedio de la relacion de
hidrocarburos es de aproximadamente 1.78, esto corresponde a una masa de aire
entre 14,6 y 14,7. Es decir que para quemar 1Kg de combustible se necesitan 14,6
— 14,7 Kg de aire.

Sin embargo para un rotor de ondas con combustion interna a volumen constante,
la mezcla regularmente, es una mezcla pobre?*, ya que se ha determinado
mediante datos experimentales que:

masa aire [Kg] _ 30

masa combustible [Kg]
Es decir que por 1Kg de combustible, se necesitan 30Kg de aire.

Sin embargo, a pesar de tener una mezcla pobre, por existir mayor presencia de
aire en la mezcla que de combustible, tedéricamente esta relacion logra
incrementos de temperatura y sobretodo de presion dentro del canal, que superan
los experimentados en cualquier otro ciclo. Como se vera en los calculos
posteriores

Por lo tanto, el gasto de aire tedrico que se asumira sera de:

2 TERMODINAMICA Y TERMOTECNIA, PDF
 piechna J., 2005, Wave Machines, Models and Numerical Simulation, Oficyna Wydawnicza Politechniki Warszawskiej,

Warsaw
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A=30

Contemplando que a medida que el gasto de aire sea mayor, el calor entregado
sera menor, 0 este se incrementard a medida que el poder calorifico del
combustible aumente. Es decir:

hv
stoich

Q = Qconen = (14)

Donde se llamara Q, al calor entregado al sistema a volumen constante, y Qconen
a presion constante.

Reemplazando valores, se obtiene:

45000000

Q = Qconen = 30

J
Q = Qconen = 1500000 Kg

Como independientemente que la combustién se realice a presion o volumen
constante, el calor entregado por el sistema siempre sera el mismo. Por lo tanto,
es practico asumir que Q=Qconen.

A continuacién se expresara los fenbmenos en términos de temperatura, presion,
velocidad, densidades, entre otros, de acuerdo a los pasos que realiza el rotor de
ondas con combustién interna.

1. Combustién dentro del canal.

Rotadonal
Cirec tion

Expanilon
Loading ‘Wave

Com pré ailon
Shock W ve

Com pre selon
ShocH Wa ve

Convlnt
Voluma
Combu stion

Redacted

Ezpaniion i

waw et seawnging
Propul slen

Constant
Volume
Combustion

Figura No.6.2
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Esquema de los ciclos experimentados dentro de un rotor de ondas con combustién interna (WRIC), con sentido de
rotacion, anti-horario®

Este paso, indica cuando la mezcla de aire-combustible comprimida, realiza
ignicion, con el canal parcialmente cerrado en la primera parte de la combustién, y
completamente cerrado en ambos lados (fase cerrada del canal) en la segunda
parte de la combustion.

Por lo tanto se indican los valores maximos de combustién sin considerar:

- Perdidas de calor a través de las paredes
- Pérdidas de presion durante la entrada de aire
E idealizando que:

- El combustible es quemado totalmente
- No existe friccion debido a la rotacion de los canales.

a) Temperatura maxima de combustion alcanzada dentro del rotor de ondas,

A diferencia de otros disefios de motores de aviacion, donde el valor de la
temperatura de entrada a la turbina TET, es uno de los valores que el disefiador
impone, y a partir de ella comienza a parametrizar el resto de los componentes, en
este caso, sucede lo contrario, debido a que no se puede establecer
arbitrariamente cual sera el valor de incremento de la temperatura dentro del
WRIC, por lo tanto, es necesario determinar el calor entregado al sistema en
funcién del poder calorifico del combustible, como del gasto teérico del aire y
dependiendo de ese calor resultante (Q), determinar la temperatura alcanzada en
la combustion.

La temperatura maxima que se logra dentro del rotor de ondas con combustién
interna es aquella que es alcanzada a volumen constante.

Sin embargo como se explicaba previamente, en el comienzo de la ignicién el
canal aun se encuentra parcialmente abierto, por lo tanto parte de esta combustion
sucede bajo parametros isobaricos, por lo tanto se calcula la temperatura en estas
condiciones estables.

Seguidamente, cuando en cuestidon de instantes el canal logra cerrarse, comienza
la combustion inestable, generando una temperatura mucho mayor que la lograda
con el canal parcialmente abierto.

% Doc: MuellerEtAl_PowerMEMS2009_0183_WDEConcept-PejmanCOR
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Como es comun, el calor entregado en un sistema que realiza combustién, esta
definido como:

Q=cp (T3-T2) (19)
Para un proceso Isobarico

Q=cv (T3-T2) (15.1)

Para un proceso Isocérico

Gracias a calculos previos, ya se conoce la cantidad de calor entregado al
sistema, (Q) el valor de cp y cv correspondientes a el canal abierto y cerrado
respectivamente, como también la temperatura a la salida del compresor.

Por lo tanto, solo resta despejar tanto de la ecuacién 15, como 15.1, para
determinar la temperatura maxima alcanzada en la combustidon, en el proceso
estable e inestable.
_Q
T3testabte = P +T_2t (16)
P1

Reemplazando valores:

1500000 KL
T 3testable =

+ 441,9448K

J
(1001,966 KgK)

T 3testable = 1939,002 K Temperatura maxima de combustién
alcanzada como fluido estable en un
proceso isobarico.

Ahora, la temperatura de combustion alcanzada a un volumen constante, proceso
Isocdrico, es el resultado de un fluido inestable, es decir, aquel que varia sus
propiedades con el tiempo. Debido a esta propiedad puede suponerse que el valor
de temperatura de combustion alcanzado ser4 mayor que en el proceso isobarico.

El resultado de dicha temperatura se calcula despejando de la ecuacion (15,1)
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Ty = % + T2t (16.1)

Reemplazando los valores:

1500000 KL
T 3t = ] + 441,9448 K
(763,0128 m)
T_3t = 2407,836K Temperatura maxima de combustion

alcanzada como fluido inestable.

Como se puede notar, la temperatura alcanzada a un volumen constante es
mucho mayor que a presion constante, o que verifica que la geometria de un
canal cerrado que realice combustion dara mejores resultados que en un espacio
abierto.

T 3t>T_ 3testable
b) Presion maxima de combustién alcanzada dentro del rotor de ondas.

La presion de combustién alcanzada dentro del rotor de ondas, es directamente
proporcional a la multiplicacion de la Temperatura de combustién maxima dentro
del canal, por la presion a la entrada del mismo, e inversamente proporcional a la
temperatura de entrada del rotor.

Expresandolo se obtiene que:

__ p2txT 3t
p_3t = T2t a7

Reemplazando:

244367,7 [Pa]*2407,836[K]

p3t = 441,9448[K]

p 3¢+ = 1331382 [Pa] Presién maxima de combustion alcanzada
como fluido inestable.

c) Densidad.

Utilizando la ecuacion 4, previamente explicada, se obtiene:

1331382

ro 3t =c———
287+2407,836
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7‘0_3t=1,9266111f{g/m3 Densidad maxima de  combustién
alcanzada como fluido inestable

d) Volumen especifico.

Utilizando la ecuacion 1, antes mencionada, se obtiene el valor del volumen
especifico de la siguiente manera:

1
3t =
V-t = 1,926611Kg/m?
v_3t=0,519046 [m3/kg] Volumen especifico maximo de combustion

alcanzado como fluido inestable.

Como se puede evidenciar, el volumen tanto a la entrada del WRIC, como a la
salida de este, después de la combustion, es el mismo.

v_2t = 0,519046 [m3/Kg] = v_3t = 0,519046 [m3/Kg]

Lo que significa que efectivamente se cumplié con una combustion a volumen
constante.
Resumiendo, estos son los valores de Temperatura y presion alcanzados durante

la combustion dentro del canal y antes de la expansion de gases, es decir antes
que estos gases de salida se repartan en dos flujos, uno dominante por
parametros de estancamiento y otros por parametros de barrido. Se llamaran:

p 3t =1331382[Pa] (18)
T 3t =2407,836 [K] (19)
e) Temperatura adiabatica de la llama, a volumen constante.

La llama es un medio gaseoso bastante importante dentro del proceso de
combustion, pues dependiendo de su estado, le dard una completa ignicion a la
mezcla, o al contrario, generara pérdidas o combustion incompleta dentro del
dispositivo, en este caso el WRIC.

Normalmente la llama puede adoptar diferentes formas, dependiendo del
dispositivo quemador. (En este caso, el comportamiento y forma de la llama se
veran evidenciados en el item 4.3)

Siendo entonces la llama un factor del que depende la eficiencia de la ignicion de
la mezcla, sera por lo tanto su temperatura alcanzada el principal parametro que la
defina, mas conocido como temperatura de la llama adiabatica, o AFT (Adiabatic
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Flame Temperature) la cual es alcanzada cuando la cantidad de aire empleado
para la combustion, resulta ser lo estequiométricamente suficiente. En este caso
dentro de un volumen constante, sin cambios en la energia cinética o potencial.

En la practica, la temperatura de la llama adiabatica méaxima alcanzada por la
llama esté por debajo de la temperatura maxima de la llama teérica calculada, esto
debido a que es fisicamente imposible que exista una combustion perfectamente
estequiométrica.

El término adiabatico es nombrado, ya que tedricamente se considera que en el
reactor no hay transferencia de calor, por lo tanto toda la energia desprendida es
entregada a los productos de la combustién, y por lo tanto no produce trabajo.

Por lo tanto la temperatura de la llama adiabética, es la maxima temperatura que
se puede lograr para unos reactivos propuestos, ya que no hay trasferencia de
calor en el proceso, no se produce trabajo y la combustion es completa, por lo
tanto la temperatura de los productos no tendra por que bajar.

Normalmente, si no se consideran los efectos de disociacion, el valor de dicha
temperatura puede lograrse bajo célculo hechos a mano, con el apoyo de tablas
termodinamicas, pero, si se considera estos efectos de disociacion, seria
necesario entonces, un software que iterara el valor de la nombrada temperatura
teniendo en cuenta las restricciones de equilibrio termodinamico.

Sin embargo, existen en la industria cantidad de investigadores, cuyo trabajo ha
sido iterar dichos valores de temperatura, obteniendo resultados tentativos que
han sido capaces de graficar, esto para casos de combustion a volumen
constante.

Este tipo de resultados, permiten tener una idea mas cercana sobre que valores
de temperatura de llama adiabatica son validos, y cuales son los que normalmente
experimentan motores cuya combustion es dentro de un volumen constante, sin
necesidad de calcular la temperatura de los productos lograda por la diferencia de
entalpias entre los productos y los reactivos.

Una de las graficas, resultado de dichas investigacion, es aquella que considera
la relacion entre consumo de combustible y aire, experimentado dentro de la
camara de combustion, en este caso dentro del WRIC, frente a la temperatura de
la llama adiabética correspondiente.(Ver Grafica No. 2.2)

Para este caso, la relacion combustible-aire, es de 0.0279 (Ver item 4.2.2.7, punto
h), por lo tanto la AFT, sera de:
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Adiabatic Flame Temperature [K]

oo o2 04 06 05 10 12 14 16 185 20 22

Equivalence Ratio [-]

Grafica 2.2

Temperatura adibatica de la llama , AFT, versus relacion de combustible-aire®®.

De acuerdo a la grafica No. 2.2, el valor de la temperatura adiabatica, para una
relacion combustible-aire de 0.0279, es de 1400 k.

La evidencia de un valor de temperatura tan bajo, (es decir por debajo de los 1900
k) es debido a que en este caso se esta hablando de una mezcla pobre, es decir,
existe mayor aire qgue combustible y normalmente esta temperatura esta regulada
por la cantidad de aire entrante, como también lo estard consecuentemente la
temperatura a la entrada de la turbina.

f) Velocidad del sonido antes de la expansion.

Antes de los gases ser expandido fuera del canal, estos vienen internamente con
una velocidad del sonido.

Conociendo que la velocidad de propagacion del sonido en los gases, esta dada
como:

26 . . . . . . . -
PhD Tesis, Techno-economic and environmental risk assessment of innovative propulsion systems for short-range civil
aircraft, Por: Colmenares Quintero, Ramon Fernando
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v =,/YRT

(19.1)

La cual depende principalmente del coeficiente de dilatacion adiabética (y), la
constate universal de los gases (R) y la temperatura en donde se produce la
perturbacion (T), en este caso, la alcanzada en la combustion dentro del canal.

Lo expresamos entonces, de la siguiente forma:

a_3t = /ak x Rg * T_before

Remplazando se obtiene:

a3t = \/1,4 * 287 * 2407,836

a3t = 983,5997%

4.2.2.4 Salida del rotor de ondas.

Estacion 3.

Combustion

Reflected
Expansion
Wave Jet

Propulsion

(20)

Velocidad de propagacion del sonido alcanzada en la

combustioén.

Rotatonal
Direc ion

Expanilon
Loading ‘Wave

Com pre sslon
Shock Wave

scawengin,
Propul slon il

‘Scavenging

Figura. No 6.3.

WRIC, expansién de gases de combustion.

En este paso, el canal ya ha realizado la combustion a volumen constante,
seguidamente rota debido al cambio en el momento angular generado por el
torque del eje del motor, por lo tanto es abierto, es decir uno de sus extremos

coincide con el ducto de salida.

Seguidamente los gases son expandidos. Conocido esto, como el fendmeno de

barrido (corriente 1)
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Figura. No 6.3.1
WRIC, expansién de gases de combustion

Esta corriente 1, se dirige directamente a la turbina de alta potencia HPT,?’ como
se ve en la Figura No. 6.4.

Nota. La mezcla de aire fresco que entra por el segundo ducto de entrada, ayuda a la expulsion de
los gases de combustién como también al enfriamiento de las paredes del canal.

Sin embargo existe otra corriente que se genera debido a los parametros de
estancamiento que producen los gases al ser expulsados, (corriente 2). Esta
corriente producto de una combustion a volumen constante, por ende inestable,
pasa también a través de la turbina de alta potencia, imprimiéndole un trabajo que
junto a la corriente 1 lograra mover el eje que interconectado girara el compresor.

1 2 3 3a 1
| |

| Combustible ‘
i,

— HPFT = LPFT :P
—p| Compresor WRIC
Entrada / q\
Aire Salida de gases
—

M Corriente 1, (harrida)
M Corriente 2, (Estancamienta)
M Corriente 3, (Flujo estable)

Figura No. 6.4
WRIC, diagrama de corrientes
Fuente: Los autores

%" piechna J., 2005, Wave Machines, Models and Numerical Simulation, Oficyna Wydawnicza Politechniki Warszawskiej,
Warsaw
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Por fines practicos, resulta mas sencillo calcular primero los parametros que
involucran la corriente de barrido partiendo de asumir ciertos valores. A partir de
estos resultados, los fendmenos de la corriente 2, (estancamiento) seran
facilmente determinados.,

4.2.2.5 Entrada e interior de la turbina de alta potencia
Estacion 3y 3a

4.2.2.5.1 Corriente 1, (Barrido)
a) Presién de los gases.

Asumiendo que la corriente 1 al pasar por la turbina de alta potencia HPT,
descomprime a tal punto que la presion a la salida de la turbina es igual a la
presion a la salida del compresor, (punto 2), de acuerdo al ciclo ideal de Humphrey
(Ver item 2.1.3), entonces se asume:

P 1=P 2t 1)

P_1=244367,7 [Pa] Presion de los gases expandidos bajo el
fenémeno de barrido.

Una vez que se asume el valor de la presion, es mas facil a partir de ella,
determinar los siguientes parametros, como temperatura, velocidades, densidad y
volumen. Entre otros.

b) Velocidad del sonido en los gases expandidos.

Teniendo en cuenta que la relacion de las velocidades de propagacion del sonido
dentro de un gas, respecto a la presiéon a la entrada y salida de algun ducto, esta
expresada como:

ak-1
a_salida _ ( P_salida )( ak )

a_entrada

(21.1)

P_entrada

Donde, en este caso en particular, la velocidad del sonido alcanzada dentro de los
gases expandidos depende de las presiones a la salida del WRIC (tomado como
el parametro de entrada) y las presion de expansion de los gases bajo el
fenbmeno de barrido (parametro de salida) cuya relacion aumenta de forma
exponencial dependiendo de la constante adiabatica del aire, esto multiplicado por
la velocidad de propagacion del sonido en los gases producto del proceso de
combustion.
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Resumiendo:
Entrada: Valores logrados en la combustion dentro del canal.
Salida: Valores de los gases expandidos bajo el fendmeno de barrido.

Despejando, se obtiene finalmente:

P11 (%1
al= a_3t(a)( ak ) (22)
Remplazando,
1 = 983,5097 (o 3677 (45
a.1=9835997(T331382) "
a_1l =605,9806 m/s Velocidad de propagacion del sonido en los gases expandidos

bajo el fendmeno de Barrido

c) Temperatura de los gases expandidos.

Esta temperatura serd inversamente proporcional a la multiplicacion de la
constante adiabatica por la constante universal de los gases, y directamente
proporcional al cuadrado de la velocidad de propagacion del sonido en los gases
bajo en fendbmeno de barrido.

a_1?
T 1= Rgeak (23)
Remplazando,
71 605,9806 2
0 287x14
T_1=913,9186 Temperatura de los gases expandidos bajo en

fenébmeno de barrido
d) Densidad de los gases expandidos

Definida por la ecuacion 4 explicada anteriormente.
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P1

RyT 1

ro_ 1=

Remplazando

244367,7
rol=———"——
(287)(913,9186)
ro_1 = 0,931654 Kg/m3 Densidad de los gases expandidos bajo en

fenémeno de barrido
e) Volumen especifico.

Definido por la ecuacion 1 explicada anteriormente

12 1
v-L= ro_1
1= 1
Y1~ 0931654
3
v_1l= 1,07336:?—9 Volumen Especifico los gases expandidos bajo

en fenébmeno de barrido
f) Velocidad del gas expandido

Es posible calcular la velocidad de salida, de acuerdo a las siguientes relaciones?:

k-1
G _ < Fo ) ’ (24)
Aref Pref
k-1

% :(Pl)" (24.1)
Aref Pref '
Uy =L<&_ %) (24.2)
Aref k—1\arer Aref .

Despejando la velocidad.

2
u = _ﬁ(al _ao) (24.3)

% piechna J., 2005, Wave Machines, Models and Numerical Simulation, Oficyna Wydawnicza Politechniki Warszawskiej,
Warsaw
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Por lo tanto la velocidad de los gases de salida serd inversamente proporcional a
la diferencia de velocidad de propagacion del sonido antes y después de la
expansion de gases. Escrita bajo las variables utilizadas, se obtiene:

2

U= e (244
Remplazando,
2
ul=
(1,4 —1)(605,9806 —983,5997)
u_1 =1888,096 m/s Velocidad del gas expandido bajo en fendmeno

de barrido
g) Tasa de flujo a la que viaja la corriente de Barrido

Conociendo la temperatura de entrada del WRIC y salida de los gases bajo el
efecto de barrido, es posible de esta forma calcular la tasa de flujo a la que viaja
esta corriente.

Sabiendo que la tasa de flujo de aire, a la entrada del WRIC es:
fma = 0,128 [Kg/s]

La tasa de flujo a la que viaja la corriente de barrido, ser4 una porcién del flujo
masico de entrada del motor, por la relacion de temperaturas de entrada del
WRIC, y expansion de los gases.

Entonces la corriente de barrido (corriente de baja presion) tendra una tasa de
flujo igual a:

scv = fma * % (25)

Remplazando:

0 155 K0 , 441,9448[K]
= _— -
eV = B 8T 913,9186 [K]

scv = 0,061897 [Kg/s] Caudal al que viaja la corriente de gases
producida por barrido.
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4.2.2.5.2 Corriente 2, (Estancamiento)

La corriente 2, producto de la combustion pero siguiendo parametros de
estancamiento viaja hasta la turbina de alta potencia (HPT), por lo tanto su
presion y temperatura durante este recorrido, estaran limitados al consumo de la
corriente 1.

En este punto no se asume un valor de presion como se hizo con en el caso
anterior (barrido), debido a que a partir de los pardmetros de la corriente 1 que ya
se conocen, y por leyes de la conservacién de la energia, es mas sencillo calcular
temperaturas, presiones y trabajo de la corriente 2.

a) Velocidad del sonido bajo los pardmetros de estancamiento.

Como lo explica la figura No. 6.4 sobre la produccion de las dos corrientes a la
salida del WRIC, es muy sencillo determinar ahora todos los pardmetros que rigen
la corriente 2, debido a que ya se conocen todos los que caracterizan a la
corriente 1, y finalmente el total de los gases de combustion es la suma de esas
dos corrientes.

Entonces siguiendo la ecuacién de la energia, que nos explica que toda la energia
que entra en un sistema debe también salir de este, es posible hallar los
parametros de estancamiento, de gas después de la expansion.

2 2
aOsteady — a1 +u1

k=1 k-1 2 (26)

_ 2 k _1 2
aOsteady - al +TUl (26.1)
Por lo tanto la velocidad de propagacion del sonido en la corriente de flujo de
estancamiento, (corriente 2) dependera de la velocidad de propagaciéon del sonido
a la salida de WRIC de la corriente 1, al igual que la velocidad de la corriente 1.

Usando las variables expuestas aqui, se tiene:

(ak—1)(u_12)

. (27)

a_0st = \/a_l"Z +
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(1,4 — 1)(1932,2092)
2

a_0st = \/(609,131)"2 +

a_0st = 1057,226 m/s Velocidad de propagacion del sonido, de la corriente 2.
b) Presion de estancamiento.

La presion de estancamiento después de la expansion puede ser hallada como:

k

P 28
aOsteady K ( )
a

pOsteady = pref
ref

Como puede notarse, la presion de estancamiento dependera de la relacién entre

las velocidades de sonido propagas de la corriente 2, como de los gases que

salen inmediatamente producto de la combustidn, esto multiplicado por la presion

a la salida del WRIC

Usando las variables expuestas aqui, se tiene:

a_ostak/ak—l

P_ost = p_3t+* PET: (29)
1,4/1,4—1
P_ost = 1331382 » 27226
995,5728
P_0st = 1683232 [Pa] Presién de estancamiento, de la corriente 2

c) Temperatura de estancamiento

La temperatura de estancamiento, esta definida como:

TOsteady = agsteady/ k / R (30)

Remplazando

a_0st?
T_Ost = akeRg (30.2)
T Ost — 1039,324 2
T 14287
T_Ost = 2782 [K] Temperatura de estancamiento, de la corriente

2
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d) Densidad de estancamiento

Definida por la ecuacion 4 explicada anteriormente.

P_0Ost

ro_0st =
RgT_()st

Remplazando

1614601
(287)(2688,386)

ro_Ost =
ro_0st = 2,0963 Kg/m?3 Densidad de estancamiento de la corriente 2
e) Volumen especifico.

Definido por la ecuacion 1 explicada anteriormente

v_0st =

ro_0Ost
Ost = !
VISt = 50963
3
v_0st = 0,477868:?—9 Volumen Especifico de estancamiento de la

corriente 2
f) Tasa del flujo de los gases

La tasa de flujo de los gases, para la corriente que experimenta el estancamiento,
sera la diferencia entre la tasa de flujo méasico a la entrada del WRIC y el barrido
producido.

stg = fma — scv (31)
stg = 0,128 — 0,061897
stg = 0,07 [Kg/s] Tasa de flujo de la corriente 2

Como puede notarse la tasa de expansién de la corriente 2 que viaja bajo
parametros de estancamiento (mf2 = 0,07 [Kg/s]) es mayor que la de la corriente
1 (scv = 0,061897 [Kg/s]), bajo condiciones de barrido.
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4.2.2.6 Salida de la Turbina de alta potencia (HPT)
Estacion 3a

En este item se evaluaran el factor de expansion, y el trabajo unitario y neto de
cada una de las corrientes por separado, con el fin de explicar su comportamiento
individual.

Sin embargo al final se incluira una serie de ecuaciones que especifican la mezcla
final de dichas corrientes ya a la salida de la turbina.

4.2.2.6.1 Corriente 1 (Barrido):
a) Factor de descompresion de la HPT.

Para conocer el factor que debe descomprimir la turbina de alta potencia para
lograr una expansion total de los gases y de esta forma el trabajo aportado ayude
al movimiento del compresor, se asume que esta expansion alcanzara la misma
presion a la entrada del motor. De tal forma que se idealice una descompresion
mas que optima.
Es decir:

p_1

descoml = T (32)

Remplazando:

4 | _ 2443677 [Pa)
eScom L = 75190,07 [Pa]

descoml = 3,25 Factor de descompresion de la HPT para la
corriente 1

Como se puede evidenciar, el factor de descompresién, cumple con la relacion de
compresion estipulada para el compresor. Por lo tanto en este instante la turbina
esta cumpliendo con lo minimo requerido para completar el ciclo ideal.

b) Trabajo unitario de la turbina de alta potencia.

Definido por la ecuacién estandar de trabajo para cualquier tipo de turbina axial.

" KRT it Ef turbina

k-1
Trabajo_Turbina = (HturbinaT — 1) 1 (33)
Planteandolo de acuerdo a las variables utilizadas:
ak-1 * * *
uwl = (descomlW - 1) * % (33.1)
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14-1 1,4+ 287 * 923.45 % 0,72
uw1=(3,25 1,4 —1)* 12-1

uwl = 267417 JKg/s Trabajo unitario a la salida de la turbina 1 bajo
efectos de barrido

4.2.2.6.2 Corriente 2 (Estancamiento):
a) Factor de descompresion de la turbina

Debido a que la presién alcanzada por la corriente 2, es bastante alta, idealmente
se determina de cuanto tendria que ser el factor de descompresion de la turbina
de alta potencia en caso que tuviese que descomprimir toda esta corriente.
Idealizando que la presion a la salida de la turbina después de la descompresion
de la corriente 2, serd la misma que a la entrada del compresor, de acuerdo al
ciclo Humphrey, entonces:

descom2 = 1;‘_015: (34)
Remplazando:
descom?2 = M
75190,07 [Pa]
descom?2 = 22,38 Factor de expansion que deberia realizar la

turbina de alta potencia, para descomprimir la
presion de la corriente 2

b) Trabajo unitario de la turbina de alta potencia, debido a la corriente 2

Plantedndolo de acuerdo a las variables utilizadas, asumiendo el mismo
rendimiento de la turbina, anteriormente asumido.

ak—-1 % « «
u,2 = (descomZW — 1) * % (35)
14-1 1,4 « 287 x 2782 % 0,72
U2 = <21,4-7 14 — 1) * 124-1
u,,2 = 2878192 JKg/s Trabajo unitario a la salida de la turbina 1 bajo

efectos de estancamiento

70



4.2.2.6.3 Trabajo de las corrientes a la salida de la turbina de alta potencia.

Los gases a la salida de la de turbina de alta potencia, son una mezcla de tres
corrientes, la corriente de baja presion bajo efectos de barrido, la corriente de alta
presion bajo efectos de estancamiento, y la corriente estable producto de la
combustion a presion constante, (momento en el que el canal se encontraba
parcialmente abierto)

a) Trabajo de la corriente 1, bajo efectos de barrido

El trabajo de la corriente 1, sera aquel definido por el trabajo que necesita realizar
la turbina para descomprimir hasta la presion en el punto 2 (Ver ciclo Humphrey
Grafica No.1) Pero multiplicAndolo por la tasa bajo la que viaja la corriente,
mostrando como resultado un trabajo real de acuerdo a las capacidades del flujo.

swl =scv*u_wl (36)
Kg
swl = 0'061897T * 188987 JKg/s
swl =11698] Trabajo que realiza la corriente 1 en la turbina de alta
potencia

b) Trabajo de la corriente 2, bajo efectos de estancamiento.

El trabajo de la corriente 2, sera aquel definido por el trabajo que necesita realizar
la turbina para expandir hasta la presién en el punto 2 (Ver ciclo Humphrey Grafica
No. 1) pero multiplicAndolo por la tasa bajo la que viaja la corriente, mostrando
como resultado un trabajo real de acuerdo a las capacidades del flujo.

sw2 = stg *u_w?2 (37)
Kg
sw2 = O,O7T * 2878192 JKg/s
sw2 = 201473] Trabajo que realiza la corriente 2 en la turbina de alta
potencia.

4.2.2.6.4 Trabajo unitario total que realiza la turbina con las corrientes 1y 2.

El trabajo unitario total que deberia realizar la turbina de alta potencia para
expandir las dos corrientes juntas hasta llegar a una P_2t, seria:

uwt = uwl + uw2 (38)
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uwt = 267417 + 2878192
uwt = 3145609 JKg/s Trabajo unitario total
4.2.2.6.5 Trabajo total de las corrientes. 1y 2

Sin embargo el valor de uwt, es un trabajo estimado, de acuerdo a relaciones de
expansion que deberia tener la turbina para llegar a P_2t, por lo tanto el verdadero
trabajo que producen las dos corrientes esté definido como:

swt = swl + sw2 (39)
swt = 16045 + 201473

swt = 217578[]/kg/s]

Trabajo de las corrientes total a la salida de la turbina de
alta potencia

Teniendo en cuenta que el trabajo que exige el compresor es de.
lec= 153181 [J/kg/s]

Entonces para lograr mover este compresor, el trabajo en la turbina HPT, mas
especificamente, el que realizan las corrientes, debe ser igual o mayor al del
compresor.

nwl = swt — lec (40)
nwl = 217578 — 153181

nwl = 64337[]/kg/s] Trabajo neto que realiza la turbina, después de
mover el compresor.

Como se puede evidenciar, efectivamente el trabajo producido por las corrientes 1
y 2 es lo suficiente para lograr mover al compresor, dejando también lo necesario
para producir cierto empuje extra.

4.2.2.6.6 Rendimiento térmico
El rendimiento térmico puede ser hallado bajo dos concepciones.

La primera es aquel rendimiento limitado por el trabajo neto, resultante después de
que la turbina logra mover el compresor, divido por el calor entregado dentro de la
combustién.
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nwl

ntl = T (41)
2643371
Kg
Ml = ——————
1545000 [z]
ntl = 0,0416

La segunda forma es aquella determinada por el consumo especifico de
combustible SFC, por el poder calorifico del combustible.

3600

1.1 = (41.1)
3600
11l=—p———7
nt 16 [%]*46350[:((—;]
ntl.1 = 0.0497

Como se puede evidenciar en los dos casos el rendimiento térmico esta alrededor
de 0.04, lo que significa que el calor restante después de mover la turbina y del
consumo que de combustible necesario para dicho proceso esta alrededor del 4%.

4.2.2.7 Salida de la Turbina de baja potencia (LPT)
Estacién 4

Se asume que la corriente 3, bajo pardmetros de flujo estable pasa directamente a
la turbina de baja potencia. Por tal motivo los parametros de estan seran
evaluados cuando pasa por la LPT.

Corriente de Flujo Estable.

Como se explicaba previamente, existe un momento dentro de la ignicién de la
mezcla, en que el canal aun no se ha cerrado completamente, debido a esto la
combustion alcanza a estar durante unos instantes bajo pardmetros de presién
constante y el producto de esta combustion es lo que se llama flujo estable
(corriente 3).

Esta corriente 3, viaja directamente hacia la turbina de baja potencia, utilizando la
misma tasa de flujo que a la entrada del WRIC.

fma=0,128 Kg/s
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La temperatura con la que viaja, sera la temperatura alcanza dentro del rotor de
ondas a una presion constante.

T_3tsteady=1939 [K]

Y la presion, sera la misma presion a la entrada del rotor de ondas, asumiendo
que no experimento cambios de presion en el interior de el por ser un proceso
isobarico (canal parcialmente abierto).

P_steady=P_2t=244368 [Pa]
a) Descompresion de la turbina

El factor de descompresion ideal en la turbina de baja potencia, sera aquel que
disminuya la presion de la corriente 3 hasta una presion cercana a la que entro el
aire al motor.

— Po
descom3 = T (42)

Remplazando:

244368 [Pa]

descom3 = 7e150.07 [Pa]

descom3 = 3,25 Factor de descompresion de la turbina 2, bajo
parametros de flujo estable.

b) Temperatura a la salida de la turbina

Conociendo el factor de descompresion ideal de la turbina, se puede entonces
hallar la temperatura a la salida de esta, siguiendo los parametros de la corriente
como flujo estable:

1o (ak-1)/ak

T Oexit = P — (43)
1,4-1
T Oexit = 1984 14
ST
T_Oexit = 1417[K] Temperatura a la salida de la turbina LPT bajo

parametros estables.
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c) Trabajo unitario de la turbina de baja potencia.

Planteandolo de acuerdo a las variables utilizadas, asumiendo el mismo
rendimiento de la turbina de alta potencia, entonces se obtiene:

ak-1 * *T0*
uw3_LPT = (descomST - 1) e (44)
14-1 1,4 * 287 x 1984 % 0,72
uw3_LPT = (3,25 14 — 1) *
1,4-1
uw3_LPT = 410249 JKg/s Trabajo unitario a la salida de la turbina 2 bajo

pardmetros estables.
d) Trabajo de la corriente 3, bajo efectos de flujo estable.

Sera aquel que es el trabajo de la turbina multiplicado por la tasa a la que viaja la
corriente 3.

sw3 = fma * uw3_LPT (45)
sw3 = 0.128 [Kg/s] 410249 [J/Kg/s]

sw3 = 52518 []] Trabajo que realiza la corriente 3 en la turbina de baja
potencia

f) Trabajo neto de la corriente 3

Como se veia en el item 4.2.2.6, el trabajo neto de las corrientes 1y 2, resulta ser
suficiente para mover el compresor,

Por lo tanto el movimiento de la turbina de baja potencia que recibe el flujo estable
directamente, mas las otras dos corrientes mas descomprimidas, generara mayor
empuje en el motor, una vez que ya esta suplido gracias a la HPT el movimiento
del compresor.

En caso que la LPT, quisiese suplir también el movimiento del compresor su
trabajo neto seria

nw_LPT = sw3 — lec (46)

nw_LPT = 410249 — 153181
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nw_LPT = 257068 Trabajo neto de la turbina de baja potencia después de
ayudar a mover el compresor.

g) Eficiencia total de la corriente 3.

Sera la eficiencia total de la turbina después de mover el compresor.

eft2 = "T‘”Z (47)
, _ 257068
eft2 = 1525000

eft2 =0,166387
h) Consumo especifico de combustible.

El consumo especifico que hay de combustible dentro del WRIC, esta definido
como:

36007

SFC ==~ (48)
Donde

Wn= Es el trabajo neto de la turbina después de mover el compresor.

7= Es la relacidon de combustible/ aire, determinado como:

= Cv(T_3t-T_1) (49)

EHv

Por lo tanto reemplazando de obtiene:

763.0128 [147](2466.81[1<] — 923.446[K])

T =

0.9105 * 46350000[KLg]

7 =0.0279

Conociendo la relacion combustible aire, y el trabajo neto es posible ahora
determinar el valor de SFC del WRIC, usando la ecuacion No. 48:
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3600 * (0.0279)

64.337[11(%]

SFC =

SFC = 156Kg
= 15647

4.2.2.8 Recopilacion de los valores obtenidos

A continuacion las siguientes tablas No. 2 hasta la No. 2.4 .relacionan todos los
datos obtenidos a traves de las diferentes etapas del motor.

Donde
Estaciéon 0-1

Corresponde a las condiciones ambientales entre la entrada del motor y la salida
del difusor. Reflejados en la siguiente

Tabla No.2 Datos de entrada motor con WRIC acoplado

Datos de Entrada (Estacion 0-1)

M 28,74 [g/mol] Flujo mésico

Rg 287 [M2/s2K]=[J/kgK] Constante del aire

p_H 75190,07 [Pa] Presion ambiental

TH 289,45 K] Temperatura ambiental

ro_H 0,9051177 [ka/m3] Densidad ambiental

v_H 1,1048287 [m3/kg] Volumen especifico

K 14 Constante adiabética del aire
M 0 Numero Mach

Estacion 1-2

Comprende todos los fendmenos descritos desde la entrada del compresor
centrifugo, su interior y la salida de este.

Tabla No 2.1 Estacion 1-2 de motor con WRIC acoplado

Estacion 1-2
T 1t 289,45 [K] Temperatura a la entrada del compresor
d_dif 1 Coeficiente de pérdida de presion
p_1t 75190,07 [Pa] Presion a la entrada del compresor
Pi_c 3,25 Relacién de compresion
e_comp 0,76 Eficiencia del compresor
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lec 153181,03 [J/Kg] Trabajo del compresor

ro_1t 0,9051177 [kg/m3] Densidad dentro del compresor

v_1t 1,1048287 [m3/kg] Volumen especifico

p_2t 244367,73 [Pa] Presion de salida del compresor

T 2t 364,30323 [K] Temperatura salida del compresor

ro_2t 1,9266105 [kg/m3] Densidad salida del compresor

v_2t 0,5190463 [m3/kg] Volumen especifico salida del compresor

Estacion 2-3.
Corresponde a los valores adquiridos a la entrada, interior y salida del rotor de
ondas de combustion interna, (WRIC).

Esto durante el canal parcialmente abierto, y luego en fase cerrada, con mezcla
aire-combustible.

Los resultados obtenidos en esta estacién pueden considerarse como los mas
importantes dentro de la investigacion, ya que determinan si realmente el WRIC es
mas eficiente que una camara de combustion convencional, anular, tubular o tubo-
anular de acuerdo a su temperatura y presion alcanzadas. Como también si es
considerablemente mejor que un motor bajo el principio del ciclo Brayton, o ciclo
Otto.

Tabla No 2.2. Estacion 2-3 de motor con WRIC acoplado

Estacién 2-3

Con el canal en fase cerrada

cp= 1004.5 Coeficiente de calor especifico a presion cte
cv= 717.5 Coeficiente de calor especifico a volumen cte
Hv 45000000 | [J/kg] Poder calorifico del combustible
Q 1545000 | [J/kg] Calor entregado a volumen constante
Temperatura méxima alcanzada
T_3testable 1983.913613 | [K] (Proceso estable)
Temperatura maxima alcanzada
T 3t 2466.812514 | [K] (Proceso inestable)
p_3t 1363992.446 | [Pa] Presién maxima en el canal, inestable
ro_3t 1.926610512 | [kg/m3] Densidad en el canal, inestable
v_3t 0.51904627 | [m3/kg] Volumen especifico en el canal, inestable
a_before 995.5728342 | [m/s] Velocidad del sonido en los gases
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Estacion 3-3a

Esta estacion corresponde desde la salida del WRIC, hasta la salida de la turbina
de alta potencia HPT.

En este punto, como se explico previamente, los gases de salida, se dividen en
dos corrientes, una bajo parametros de scavenging, y otra bajo parametros de
estancamiento.

Tabla No. 2.3 Estacion 3-3a de motor con WRIC acoplado

Estacion 3- 32

Corriente 1, Scavenging

p_1 244367.7275 [Pa] Presion a la salida de la HPT
Velocidad de propagacion del sonido
al 609.1310236 [mis] en los gases a la salida de la HPT
T1 923.4460027 K] Temperatura a la salida de la HPT
ro 1 0.922041456 [kg/m3] Densidad a la salida de la HPT
v_1 1.084549934 [m3/kg] Volumen especifico a la salida de la HPT
Velocidad de los gases a
u_l 1932.209053 [mis] la salida de la HPT
Scv 0.061258519 [kals] Tasa de flujo a la que viaja la corriente 2
descoml 3.25 Factor de descompresién ideal de la turbina
uwl 267417 Trabajo unitario ideal de la turbina HPT
swil 16045 Trabajo de la corriente 1 dentro de la HPT
Corriente 2, Estancamiento
Velocidad de propagacion del sonido
a_Ost 1057.226073 [m/s] en los gases a la salida de la HPT
p_Ost 1683231.541 [Pa] Presién a la salida de la HPT
T_Ost 2781.799325 K] Temperatura a la salida de la HPT
ro_Ost 2.108318242 [kg/m3] Densidad a la salida de la HPT
v_0st 0.474311696 [m3/kg] Volumen especifico a la salida de la HPT
Stg 0.07 [kals] Tasa de flujo a la que viaja la corriente 2
descom?2 22.38635423 Factor de descompresion ideal de la turbina
uw2 2878192 [J/kgls] Trabajo unitario ideal de la turbina HPT
sw2 201473 [ Trabajo de la corriente 2 dentro de la HPT
Mezcla de las dos corrientes a la salida
Uwt 3145609 [J/kgls] Trabajo unitaria total ideal de la HPT
Swit 217518 [J Trabajo de las dos corrientes dentro de la HPT
nwl 64337 [ Trabajo neto de la HPT
eftl 0.0416 Eficiencia de la HPT
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Estacion 3a -4

Corresponde a los valores adquiridos entre la entrada a la turbina de baja potencia
y la salida de esta.

En este punto, la corrientes 1 y 2 se mezclan (Ver Fig. No 6.4) y se junta con la
corriente 3, resultado de la combustion estable.

Tabla No. 2.4 Estacion 3a-4 de motor con WRIC acoplado

Estacion 3a- 4

Corriente 3, flujo estable

TO 1984 K] Temperatura a la entrada de LPT

PO 244368 [Pa] Presion a la salida de LPT

TO_exit 1417 [K] Temperatura a la salida de LPT

descom3 3.25 Relacion de descompresion ideal de la LPT
uw3_LPT 410249.3276 [J/kgls] Temperatura a la salida de LPT

sw3 52511.91393 [ Trabajo unitario ideal de la turbina LPT
nw_LPT 257068 [ Trabajo neto de la LPT

eft2 0.16638725 Eficiencia de la LPT

De acuerdo a los datos obtenidos vistos en las tablas anteriores, a continuacion se
presentan las siguiente graficas que representan el comportamiento de la presion,
la temperatura, el volumen especifico, y la entropia a lo largo de las etapas del
motor vistas en las graficas No. 1y 1.2, las cuales indicaran si el andlisis térmico
y de dindmica de gases cumple con los parametros del ciclo Humphrey.

Grafica No. 3 Presion y temperatura a lo largo de las etapas del motor con un
WRIC acoplado

Comportamiento de la Ty P a los largo de las etapas del

10000000 motor
1000000 A
10000

1000 ,/‘\\‘

100

10

1
H 1 2 3 4 5

e=fl== Presion 75190,07 | 75190,07 (244367,73[1363992,45244367,73| 75190,07
==t==Temperatura | 289,45 289,45 |441,9448 2466,8125D23,446003 430

Fuente, Lo autores

80




Se puede verificar, que las condiciones minimas que debe tener un ciclo térmico
de cualquier motor se estan cumpliendo, es decir, tanto la temperatura como la
presion, aumentan hasta la camara de combustion, o en este caso dentro de
WRIC, luego a la salida de esta, disminuyen gradualmente al pasar dentro de la
turbina de alta potencia y de baja potencia, para finalmente disminuir hasta un
valor cercano a los parametros de entrada, cerrando de esta forma el ciclo
térmico.

Grafica No. 3.1 Diagrama P-V. Presion Vs. Volumen especifico, dentro del
todo el motor con WRIC acoplado

Presion (Pas) Diagrama P -V
1600000
1400000 3
1200000 \
1000000 \
800000 \ 3a
600000 ‘
400000 \
200000 -4&%
0 T T T 5 Y
0,000 0,500 1,000 1,500 2,000
Volumen Especifico (m3/Kg)

Fuente, Lo autores
Donde

1-2 Compresién, Aire comprimido gracias al compresor (movido por la turbina) y
dirigido hacia la camara de combustion o WRIC, se idealiza que es un proceso
adiabético, debido a que la rapidez del suceso, no permite que existan
considerables transferencias de calor.

2-3 Combustion: Se realiza una mezcla estequiometria de aire-combustible, es
este caso (Gas natural-Diesel-Aire), por medio de la bujia se realiza la ignicién de
la mezcla.

Se idealiza que una parte del proceso mientras el canal esta parcialmente abierto,
sucede bajo efectos isobaricos, trayendo como resultado una corriente de flujo
estable, en cuestion de instantes el canal es cerrado completamente en este punto
la combustion sucede bajo un proceso Isocérico, durante un tiempo mas
prolongado que en el caso del flujo estable. Esto da paso a un aumento
significativo de la presion. (Ver item 2.1.2.3)
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3-3a Expansion: Los gases calientes, se dividen en dos corrientes, una bajo
efectos de barrido (baja presion), y otra bajo efectos de estancamiento, esto
debido a que un dispositivo rotatorio como el WRIC trabaja por medio de pulsos.

Estas dos corrientes pasan por la turbina de alta potencia, la cual a través de sus
diferentes estaciones, va disminuyendo la presion con las que estos viajan, como
también su temperatura. Se idealiza como una expansion adiabética, donde no
hay transferencia de calor, cumpliendo con la ecuacion de la conservacion de la
energia.

3a-4 Expansién: La suma de las dos corrientes, mas una tercer corriente producto
de una combustion de tipo isobarico, que sucede al estar el canal parcialmente
abierto (Ver item 2.1.2.3), ingresan a la turbina de baja potencia LPT, en ella son
descomprimidos hasta idealmente alcanzar la presion a la salida del compresor.
Esta expansion también resulta ser idealmente adiabatica.

4-5 Salida de gases a la atmosfera: La suma de las tres corrientes a la salida de
la turbina disminuyen su presion a un valor cercano con el que entro el aire en el
difusor, sin embargo su temperatura, aunque también disminuyo, resulta ser
mayor que la del aire de entrada.

Grafica No. 3.2 Diagrama de Temperatura versus entropia, a lo largo de las
estaciones del motor.

Temperatua [K} Escala logaritmica de T-S

(Escala logaritmica)
10000

3

a4

1 789.45

100

1 T T T T ]

0 200 400 600 800 1000
Entropia S

Fuente, Lo autores

1-2 Compresion, en esta etapa el flujo de aire pasa a través, del compresor,
aumentando su velocidad y presion, por ende también su temperatura.
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No hay transferencia de calor, por eso el proceso es adiabético.

Debido a que el compresor produce trabajo (Wc), la entropia se mantiene casi
constante.

2-3, Combustiébn, se aflade calor al sistema, la temperatura aumenta
considerablemente, como también la entropia. La presiéon también aumenta por
Ser un proceso isocorico.

3-4 Expansion, los gases calientes pasan por las turbinas de alta y baja potencia,
esta, al expandir o extraer energia de estos, disminuye la presion con la que
venian, como también su temperatura. La cantidad de extraccion de energia
depende de lo que el compresor le demande para ser movido. Por lo tanto en este
punto, como existe trabajo en la turbina (Wt), cuyo valor debe ser mayor que el
exigido por el compresor, (Wc), la entropia idealmente deberia mantenerse
constate, sin embargo, se evidencia que aunque no es constante, el valor de
entropia del punto 3, es bastante cercano al valor en el punto 4.

4.2.2.9 Comparaciéon de datos Motor base y Motor con WRIC.

La idea de analizar un motor con WRIC, es comprobar que el rendimiento de este,
en términos de SFC, Empuje, Temperaturas y presiones, es considerablemente
mejor que un motor convencional.

En este caso el punto de comparaciéon de este motor con WRIC acoplado, es
usando el motor base Turbocargador Power Generation x — 01%°

Como es evidenciado a lo largo de este documento, el desempefio del motor viene
siendo el mismo desde la entrada del difusor hasta la salida del compresor.
Estacion 1-2, (Tabla No.3)

Seguidamente le es acoplado un WRIC; los parametros de ahi en adelante, es
decir, salida de WRIC, turbina de alta potencia, turbina de baja potencia y tobera,
cambian significativamente. Esto debido a las caracteristicas que acompafian un
rotor de ondas con combustion interna, como su combustion a volumen constante,
la salida de sus gases por medio de pulsos, entre otras.

A continuacion la siguiente tabla relaciona los datos desde el difusor hasta la
salida del compresor tanto del motor base, como del motor que tiene un WRIC
acoplado

» DISENO Y CONSTRUCCION DE UNA TURBINA DE GAS PARA GENERACION DE BAJA POTENCIA (TGBP) CON
CICLO REGENERATIVO A PARTIR DE UN TURBOCARGADOR POWER GENERATION X — 01
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Esta tabla tiene como fin demostrar que los parametros a lo largo de estas
estaciones no varian mucho de un motor a otro, es decir se siguio fielmente el
disefio del motor base sin modificar las caracteristicas del compresor o difusor.

Tabla No. 3 Comparaciéon de datos térmicos del Turbocargador Power
Generation x — 0l con un motor acoplado al WRIC

DATOS DE ENTRADA

Pardmetro Turbocargador
. . Power Generation x — Motor con WRIC acoplado
Descripcion Simbolo | Unidad
ol
Numero Mach M 0 0
Constante del Aire R J/kgK 287 287
Constante de aire
adiabatica ak 1,4 1.4
Poder Calorifico hv J/kg 46350000 46350000
Eficiencia del compresor e_comp 0,76 0.76
Eficiencia de la Turbina t_ef 0.72 0.72
Flujo de Aire requerido mf Kg/s 0.128 0.128
Temperatura Ambiente Th K 289.45 289.45
Presién Ambiente Ph Pa 75190.07 75190.07
Densidad Ambiente ro_H kg/m3 0.90511766 0.90511766
Volumen especifico
Ambiente V_H m3/kg 1.104828736 1.104828736
ENTRADA AL COMPRESOR (ESTACION 1)

Temperatura T 1t K 289.45 289.45
Presion P_1t Pa 75190.07 75190.07
Densidad ro_1t kg/m3 0.90511766 0.90511766
Volumen especifico

V_1t m3/kg 1.104828736 1.104828736

SALIDA DEL COMPRESOR (ESTACION 2)

Relacién de compresion Pi_c 3,25 3.25
Temperatura T 2t K 441.9 441.9447995
Presion P_2t Pa 241924.05 244367.7275
Densidad ro_2t kg/m3 1.907 1.926610512
Volumen especifico V_2t m3/kg 0.524 0.51904627

La siguiente Tabla No. 3.1 muestra los cambios térmicos debido al WRIC,
respecto al motor base a la salida de la camara de combustion
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Tabla No. 3.1 Cambios térmicos debido al WRIC, respecto al motor base a la
salida de la cAmara de combustién

SALIDA DE LA CAMARA DE COMBUSTION (ESTACION 3)

Pardmetro Turbocargador
Descripelén simbolo | Unidad Power Generation x — Motor con WRIC acoplado
ol

Temperatura estable T_3steady K 1073.15 1983.91
Temperatura inestable T 3t K - 2466.81

Presion P_3t Pa 232247.1 1363992.4

Densidad ro_3t kg/m3 0.8 1.9

Volumen especifico V_3t m3/kg 1.3 05

Los datos subrayados demuestran los dos principales parametros que cambiaron
debido a la diferencia entre un proceso isobérico respecto a un Isocarico.

4.2.2.9.1 Cambio de temperatura en el proceso de combustion.

En un motor convencional como lo es el Turbocargador Power Generation x — 01,
gue esta regido por el ciclo Brayton, el calor entregado al sistema en el proceso de
combustion sufre un incremento considerable, esto debido a varios factores, entre
los principales se encuentra el poder calorifico del combustible, la relacién
estequiometria de la mezcla, y sobretodo el coeficiente de calor especifico a
presion constante (Cp), cuyo valor dependera de la temperatura entregada por el
compresor (T_2t) y la temperatura a la entrada de la turbina TET.

En un proceso de disefio cotidiano de un turborreactor, normalmente el disefiador
asume un valor de temperatura de entrada a la turbina (TET).

Es decir, estipula cual sera la temperatura maxima alcanzada en la combustion y a
partir de esta, calcula el calor que debe ser entregado al ciclo (Q), como también
el resto de parametros relacionados a este.

Esta temperatura es tomada bajo el criterio de resistencia térmica de los
materiales tanto de la camara de combustion, como de los alabes de turbina.

Existen en la industria materiales estandar que contemplan un rango de
temperatura en los que no se pierden las propiedades de resistencia de estos, son
esos rangos en los que el disefiador se basa para escoger la temperatura ideal a
la que quiere que su camara de combustion incremente.
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De acuerdo a lo anterior, el caso del Turbocargador Power Generation x — 01,
sucede igual.

Se asumio un valor de TET= 1073.15 [K], a partir de esta se determina el valor de
Cp, usando la relacion:

Cp = 0.9089 + 2.095%(Ty, + 0.48 * Ty,)

Por lo tanto el valor del calor afiadido al sistema sera simplemente el producto de
esa constante Cp por un delta de temperaturas entre la salida y entrada de la
camara de combustion.

Q = Cp(T3 — Tzp)

Esto para un proceso isobarico, en el que hay un incremento de calor, pero la
presidn se mantiene constante.

Muy diferente sucede cuando se habla de un rotor de ondas con combustion
interna WRIC el cual esta regido por el ciclo Humphrey (Ver item 2.1.4) ya que
como se vio en el item 4.2.2.3.2, en este caso no se asume un valor de TET, pues
este es calculado a partir del calor entregado al sistema (Q), cuyo valor saldra del
calculo del poder calorifico (Hv) del combustible usado (Gas Natural-Diesel), por
la constante de calor especifico a volumen constante (Cv).

Y es este ultimo valor, Cv, el que realmente determina que tanto incrementara la
temperatura debido a la combustibn. Aunque en este caso la mezcla
estequiometria es pobre, esto no representa mayor limitacién a la hora de un
aumento significativo de temperatura dentro del WRIC.

A partir de dichas ecuaciones se determina que el valor de la temperatura maxima
alcanzada dentro del WRIC en un proceso isocérico, siguiendo el ciclo Humphrey
es de: T_3t=2466.81 [K]

Esta es una temperatura bastante alta (Ver Grafica No 4), que incluso sale de los
estandares de temperaturas usadas en materiales para la aviacion. Lo que
implicaria el uso de un sistema de refrigeracion dentro del motor para disminuir
este valor, o talvés proponer mejores materiales que tengan mayor capacidad de
resistencia térmica.
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Grafica No 4 Diagrama T-S del motor con WRIC acoplado y el Turbocargador
base Power Generation x — o0l

Temperatua [K}

(Escala |°Eﬁri‘f,“:li§gg Escala logaritmica de T-5

—B—Turbocargadaor Power
Generation x - o

—4#—otor con WRIC

0 100 200 200 400 500 600 700 E00 200 1000

Entrapia 5

Diagrama T-S, del motor Turbocargador Power Generation x — 0l, y
el motor acoplado a WRIC (En escala logaritmica)
Fuente: Lo autores

Adicionalmente como se mostro en el item (Ver item 4.2.2.3.2) el WRIC, sufre una
combustion ligera del tipo isobérico, debido a que el canal ain no se encuentra
completamente cerrado cuando comienza la ignicién de la mezcla.

Este tipo de combustién también arroja su propia temperatura que es tenida en
cuenta en este estudio, esta temperatura de 1983.91 [K] es mucho menor que en
el proceso Isocérico; pero aun siendo asi, también es bastante alta a comparacién
de las TET estandar.

Nota: El estudio sobre el comportamiento de estas dos temperaturas es visto en los items 4.2.2.4 y
4.2.2.7

Aunque resultan ser temperaturas bastantes altas, los estudios previos vistos en
este documento demuestran que debido precisamente a estas, existe una mayor
produccion de trabajo en la turbina que mueve el compresor, sobrando incluso
trabajo suficiente para producir un considerable empuje.

4.2.2.9.2 Cambio en la presién en el proceso de combustion.

En un turborreactor que sigue fielmente un ciclo Brayton, es decir cuya combustion
es bajo términos de un proceso idealmente isobarico, sin considerar pérdidas de
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presion en las paredes de la cAmara, rozamientos, entre muchas otras razones, la
presion a la salida de la cAmara de combustion debe ser la misma que a la
entrada de esta

Sin embargo en casos reales como lo es el Turbocargador Power Generation x —
01, se puede evidenciar en el proceso que existe cierta disminucion de la presion
a la salida del cAmara, precisamente por aquellas perdidas en el rozamiento con
las paredes que idealmente no suelen considerarse.

Entonces la presion a la entrada de la camara de combustion es de: P_2t=
241924.05 [Pas] (Ver tabla No.3), y después de experimentar el proceso de
combustion, dicha presion disminuye hasta P_3t = 232247.1 [Pas]. (Ver tabla No.
3.1).

Aunque efectivamente hubo un delta de presién, ambos valores son muy cercanos
entre si, por eso, se sigue considerando un proceso Isobarico.

Normalmente estos procesos, no suelen beneficiar del todo el trabajo que necesita
producir posteriormente la turbina para mover el compresor (Ver Tabla No. 3.2),
posiblemente dicho trabajo contrarrestado por la energia que exige el compresor
no deja mucho restante para la produccion de potencia, por eso en muchas
ocasiones en necesario el uso de una segunda turbina que produzca un trabajo
adicional para generar el empuje necesario.

Lo opuesto sucede con el WRIC, ya que este funciona bajo el principio de un
proceso Isocérico, donde dentro de la combustion existe un salto de presion
considerable que beneficia el trabajo producido posteriormente por la turbina.

La presion alcanzada dentro del WRIC es de: P_3t= 1363992.4 [Pas] siendo esta
un presion bastante alta a comparacion de la presion entregada en una camara de
combustion convencional como lo es en el caso del Turbocargador Power
Generation x — ol. (Ver grafica 4.1)
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Grafica No. 4.1 Diagrama P-V del motor con WRIC acoplado y el
Turbocargador base Power Generation x — 01
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Diagrama P-V, del motor Turbocargador Power Generation x — 01, y
el motor acoplado a WRIC
Fuente: Lo autores

Aungue una presion mas alta trae consigo el beneficio de una mayor produccién
de trabajo en la turbina, es importante considerar que esta debera contar con un
mayor numero de etapas que logren descomprimir la cantidad de presion tan alta
entregada o con una segunda turbina que ayude en este proceso de
descompresion, de tal forma que disminuya hasta una presién cercana a P_2t,
dado cumplimiento a un ciclo Humphrey ideal.

Estas soluciones implicaran un aumento significativo en el peso total del motor y
por consiguiente del avion.

Pero es aqui donde entran a jugar otras variables que justifiquen este aumento de
peso debido a una turbina mas robusta o al uso de dos turbinas.

Una de esas variables es disminuir las etapas del compresor, debido a que el
incremento de presion experimentado dentro del WRIC puede suplir el trabajo que
normalmente entrega un compresor, esto traera como resultado una disminucién
en el peso del compresor por lo tanto del motor.
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Incluso, si la presion entregada por el compresor es menor que la utilizada en este
documento (P_2t,), (debido a la disminucion de etapas) asi mismo el incremento
de presion dentro del WRIC no sera tan alto (P_3t), lo que implicara que incluso la
consideracion de aumento de etapas en la turbina o el uso de una segunda turbina
puede no ser del todo necesario.

La siguiente tabla muestra los tres principales parametros que resumen el
comportamiento en general del ciclo

Tabla No. 3.2 Comparacion de datos SFC, trabajo neto y rendimiento térmico
del Turbocargador Power Generation x — 0l con un motor acoplado al WRIC

PARAMETROS GENERALES DEL MOTOR

Paramet Turbocargador
arametro 9 . Motor con WRIC
L. 3 . Power Generation x —
Descripcién Simbolo Unidad ol acoplado

Consumo Especifico de

combustible SFC Kg/kJ 0.701 1.561
Trabajo neto de la turbina Nw KJ/Kg 28.113 64.337
Rendimiento térmico Ht - 0.091 0.04

4.2.2.9.3 Consumo Especifico de combustible y trabajo neto de la turbina.

El consumo de combustible que requiere un motor para realizar una mezcla
estequiometria debe ser tal, que alcance una presion y temperatura suficientes
para imprimirle a la turbina bastante trabajo que, no solo supla la energia que
requiere el movimiento del compresor, sino que también sea capaz de guardar
parte de este trabajo para producir empuje

En el caso del Turbocargador Power Generation x — ol, el consumo de
combustible es relativamente bajo a comparacion del motor con el WRIC
integrado.

Sin embargo aunque parece que el SFC resulta mayor debido a que el trabajo
neto o potencia de la HPT es bastante alto 64.337 KJ/Kg, gracias al significativo
aumento de presién en el proceso de combustién dentro del WRIC, es importante
aclarar que dicha potencia es mucho mayor que la potencia requerida (15.31KJ/Kg
) para un buen funcionamiento del motor.

Por lo tanto si se deseara una potencia que supliera la potencia requerida, mas un
extra resultante para empuje, menor que 64.337 KJ/Kg, es evidente que asi mismo
disminuira el consumo de combustible.
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La ventaja que tiene el WRIC, es que precisamente por lo pequefios que son sus
canales donde sucede la combustion, la cantidad de combustible quemado en un
ciclo de operacion es reducido, trayendo varias ventajas tanto econémicas como
ambientales, ya que desde el punto de vista econdmico, un operador estara
mucho mas satisfecho con un motor que demande menos consumo de
combustible sin comprometer la potencia requerida para un buen funcionamiento
de este.

Y desde el punto de vista ambiental, primero, la demanda de combustible o
extraccion de este disminuira y asi mismo en un ciclo de operacion el motor
arrojara menos No2 y CO2 a la atmosfera, convirtiendo esta accidon en un proceso
mas limpio.

4.2.2.9.4 Rendimiento térmico.

El rendimiento térmico en un motor ya sea siguiendo ciclo de operacion Brayton o
Humphrey, esta limitado por el calor entregado al sistema (Q), en relacion con el
trabajo neto producido por la turbina o también por el consumo especifico de
combustible multiplicado por la potencia calorifica del combustible.

Independientemente de que variables se planean utilizar para conocer el valor de
esta eficiencia térmica, es importante notar que esta es la que define que tan bien
fue utilizado el calor producido en el proceso de combustion.

Se puede notar que en el caso del Turbocargador Power Generation x — 01, esta
eficiencia térmica es de 0.091 a diferencia que en el motor con WRIC, es de 0.04.

Aungque en el caso del WRIC, resulta ser menor la eficiencia térmica, esto es
debido precisamente a que hay un alto valor de SFC precisamente por el exceso
de potencia neta que resulta ser mas que suficiente para suplir la potencia
requerida.

4.3 ANALISIS NUMERICO MEDIANTE CFD

La simulacién de cualquier proceso en un software de dinamica de fluidos
computacional tiene procedimientos ya establecidos para la comodidad del
usuario, procedimientos que hacen el desarrollo de un proyecto mucho mas facil,
gracias a su propiedad para mostrar los resultados (mediante graficas) un poco
mas facil de analizar. Uno de estos es el planteado en esta investigacion,
planteamiento que resulta de multiples lecturas y recomendaciones especiales del
Dr. Janusz Piechna, considerando la utilizacion de Gambit como pre- procesador y
Fluent como solucionador:
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4.3.1 Realizacion de la simulacién®

Las soluciones presentadas posteriormente en CFD, en este caso realizadas con
el programa Fluent, se obtienen de dar solucion a diferentes geometrias, cada una
con diferentes volimenes de control o elementos de estudio, como lo requiera la
persona que desarrolla el andlisis. La solucion numeérica se obtiene por la
aplicacion de las condiciones de contorno a un modelo de condiciones y la
iteracion a partir de una solucion inicial.

El control de volumenes o elementos, se realiza mediante una geometria
establecida por las necesidades del proyecto como por estudios realizados
anteriormente para rotores de onda con combustion interna. Esto, realizado con un
programa llamado GAMBIT, similar a los disefios por ordenador en CAD. Es
importante conocer las caracteristicas iniciales de la geometria como propiedades
que se irdn a estudiar puesto que el buen uso de ello afecta a la solucién final.
Una malla muy poco densa quizd dard como resultado un flujo simplificado y
posiblemente no muestre las caracteristicas esenciales del caso. Al contrario, una
malla demasiado densa produce que se incremente innecesariamente el tiempo
de célculo de iteracion, un problema grande para la industria que busca soluciones
rapidas para el mejoramiento dia a dia.

Teniendo lista la geometria, las condiciones de contorno en la malla realizada en
Gambit y las condiciones de frontera, se guarda el caso e importa a Fluent en
donde, por medio de diferentes procesos se dara culminada la simulacién.

4.3.1.1 Pasos para larealizacién de la simulacion del guemador en Fluent:

Primero se realizara una serie de pasos previos que determinaran el problema, el
modelo que se utilizara y las condiciones que rodean el problema. Posteriormente,
se iniciara la simulacion y ésta sera dividida en diversos pasos, unos preparatorios
para su realizacion y los Ultimos, de extraccion de resultados y estudio de éstos:

Descripcion del problema.

Requisitos previos.

Ecuaciones empleadas en el modelo K-epsilon
Realizacion de la malla.

Fundamentos del flujo de fluidos. Ecuaciones.
Eleccion del modelo.

o0k wnNE

%0 Simulacién de una combustion de Gas natural en un entorno Linux mediante CFD Fluent.
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7. Materiales.

8. Condiciones de contorno.

9. Metodologia para obtener resultados.
10.Resultados.

11.Conclusiones y modificaciones.

4.3.1.1.1 Pasos previos para la simulacién:

Los pasos previos corresponden a los tres primeros puntos del numeral 4.3.1.1, ya
gue como se muestran son estrictamente tedrico - conceptual, o bien sirven para
obtener habilidad en el manejo de los programas.

1. Descripcion del problema

La idea surge de la necesidad de simular el proceso de combustion en un rotor de
ondas con combustion interna, con el fin de dar desarrollo a algunos objetivos y
culminar el presente proyecto de grado. Con base en lo anterior, se pretende
encontrar la mejor geometria del canal y finalmente, la del rotor de ondas, de
donde surge una de las principales probleméticas de la investigacion, ya que la
simulacién de la combustion debera darse a volumen constante, y de esta manera
llegar a los parametros calculados, con el fin Gltimo de mejorar dicha geometria.

El disefio del volumen inicial estara basado en los parametros dados en la revision
bibliografica hecha durante el proceso, asi como algunas recomendaciones de las
personas que han desarrollado este tipo de problemas en el mismo software.

Se considera un quemador lineal, como se veria en la realidad. La llama se
considerada llama circulante, por lo que tendrd unas caracteristicas iniciales
propias del problema. Se dispone de un canal cerrado en el que la mezcla ideal de
propano y aire se encuentran lista para realizar la combustion, esta también con
caracteristicas propias del modelo. Debido a las propiedades del volumen de
estudio, se buscara la reflexion de la onda explosiva para el aumento de la presion
y la temperatura.

2. Requisitos previos al iniciar la simulacion:

Para empezar con la simulacion de este problema hubo que familiarizarse con los

programas a utilizar, Fluent y Gambit, realizando ejemplos de éstos que se podian

encontrar en las guias de uso de ambos programas, siguiendo las indicaciones

gue se mostraban como las ayudas de las personas que conocen este tipo de

programas dentro de la Universidad de San Buenaventura. Esto era necesario

para conocer el funcionamiento que los programas en mencion presentaban y los
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requerimientos para empezar con la simulacion del modelo de estudio, ya que es
importante disponer de una cierta soltura en el manejo de éstos para la resolucion
de los casos.

3. Ecuaciones empleadas en el modelo k-epsilon:

Para analizar el sistema de combustion aire-propano se utilizard el modelo
qguimico de velocidades finitas o0 modelo cinético. La combustion puede ser
modelada usando un mecanismo de reaccién en un solo paso, asumiendo la
conversion completa de combustible.

Esta reaccion se definira con los términos de los coeficientes estequiométricos,
entalpias de formacion y los parametros que controlan la reaccién. Dicha reaccion
se determinara asumiendo que el proceso de mezclado turbulento es el factor
limitante del proceso, y que existe interaccion del modelo quimico-turbulento. Para
ello se utiliza el modelo K-épsilon, modelo mucho mas complejo que los otros que
permite el célculo de no solo la turbulencia a nivel del fluido, vortices etc, sino
también fluidos reactivos y que realizan combustién. Este modelo deriva de las
ecuaciones de Reynolds — Average Navier —Stokes. La mayor caracteristica en
este modelo es que se trata de un flujo totalmente turbulento.

Con Reynolds averaging las variables para solucionar las ecuaciones de Navier
Stokes son descompuestas en los componentes, de significado u; y las
fluctuaciones ;. Se aplica a la ecuacion de Navier —Stokes vy, el resultado que se

obtiene es:

d(pu;) + d(puww))  dp 0

ot o, ox; " ox;

(G ) - (G|

axi c')xl- a_xl 6x]

Las velocidades y otras soluciones son ahora representadas con los valores del
tiempo de calculo, los efectos de turbulencia son representadas por el “Stress
deReynolds” (—pi;&;), que es modelado por la hipdtesis de Boussinesq.

(—pw) = c’)ui_l_auj 2( i+ aui)6
puiuj — He (')xl- (')xl- 3 P He 6xl- b

La viscosidad turbulenta, u;, es definido con la k , la energia de turbulencia
cinética (Turbulent Kinetic Energy) y ¢, que es el factor de disipacién. El modelo K-
e fue desarrolado y escrito por Launder y Spalding (1972) y después de algunos
afos fue adaptada a las ecuaciones de transporte.
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Esta ecuacion fue adaptada de las ecuaciones de transporte:

d(pk) d(puwk) 0 ( Mt) ok
= +EVE 16, w6, -
at T ox axi[ s axi]Jr i+ Gp = pe

d(pe)  d(pu;k) _ 0 ( Ht) dk £ £2
ot " axi B axl’ [ H + (g% axl-] + Clg k{Gk + (1 CSS)GD} CZsP k

En estas ecuaciones, Gk es la generacidn de la energia de la turbulencia cinética,
k se produce por el estrés turbulento, y es definido por:

o au]
O = =P
L

Gb es la generacion de la energia de la turbulencia cinética

u; 0T

G = , ——
b ﬁglprtaxi

Aqui, Pr; es el numero adimensional de Prandtl para temperatura o entalpia, g es
el coeficiente del término de expansion

4. Realizaciéon de la malla:

Las ecuaciones que determinan el sistema se resuelven en localizaciones
discretas del dominio de flujo (método de elementos finitos), estas localizaciones
se establecen en funcion del mallado. La exactitud de los calculos y el tiempo de
resolucién requerido dependen de la solucion del mallado. La experiencia y la
habilidad del usuario juegan un papel fundamental en la eleccion de un mallado
optimo.

La generacion del mallado por elementos finitos debe seguir algunas pautas:

- Representar la geometria del dominio computacional y las condiciones de flujo
correctamente.
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- Los gradientes de la solucion tienen que estar adecuadamente representados.
- No debe contener elementos con angulos de distorsion elevados.

El mallado puede contener uno o mas ordenes de elementos. La eleccion del tipo
de elemento y el mallado son problemas dependientes. Los elementos empleados
en problemas bidimensionales pueden tener forma triangular o de cuadrilatero,
puesto que las geometrias mas complejas complican enormemente la malla y no
aportan mayor precision. Los elementos que pueden ser usados
tridimensionalmente, son los tetraedros, hexaedros, prismas o piramides.

Como se trata de un modelo 2D, la geometria de la malla sera de forma triangular
o0 cuadrilatera, buscando que el mallado utilizado se adapte automaticamente,
encajando con la geometria. Asi como las demas caracteristicas del proyecto, el
mallado también posee ciertas cualidades, como es el refinado.

4.1 Refinado

El mallado se puede refinar con el fin de minimizar el error numérico de la
solucion, también se pueden manipular parametros y definir el tamafo de los
elementos cerca de un punto, un borde, una superficie o en un sub-dominio. El
refinado incluye varias opciones:

- Refinar el mallado por division de los elementos en dos 0 mas elementos del
mismo tipo.

- Refinar los elementos existentes para ser remplazados por los elementos
existentes o por elementos de mayor orden.

Es importante también tener criterios para la seleccion del mallado 6ptimo, tales
son:

- Tiempo de calculo: muchos problemas de flujo incluyen geometrias complejas.
La creacion de estructuras o bloques de malla, para estos problemas puede
suponer un consumo de tiempo extremadamente elevado. De aqui que la mayoria
de veces se escojan celdas faciles de trabajar y que se ajusten a la geometria.
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- Disminuir el nimero de elementos: es importante conocer el numero de
elementos que tendra la malla puesto que esto hace que la simulacién converja de
forma mas rapida y con mayor exactitud, es decir llegar a una solucion adecuada
para el andlisis de los datos.

- Movimiento del flujo: mediante estudios, se ha llegado a la conclusion que las
mejores mallas son aquellas que se parecen tanto a la geometria como al
movimiento del flujo.

5. Fundamentos del flujo de fluidos. Ecuaciones.

Sirven para dar solucion a cada iteracion de CFD del flujo de fluidos y balances de
energia, y estan basadas en las ecuaciones de Navier Stokes. El niumero de
balances a solucionar también es definido por el usuario. Se solucionan
ecuaciones adicionales de transferencia de calor, mezcla de especies o reaccion,
ecuacion de conservacion de especies, o bien, un modelo K-e para los casos
turbulentos.

- Modelo turbulento:

Como se trata de un modelo turbulento, se hablara mas a fondo sobre dichos
casos turbulentos, K-e, para realizar la simulacion. Este modelo, K-e, es un
modelo mucho méas complejo que los otros como se menciono anteriormente; su
ecuacion deriva de las ecuaciones de Reynolds-Average y Navier-Stokes. Las
mayores caracteristicas en este modelo, es que se trata de un flujo totalmente
turbulento y con efecto despreciable de la viscosidad, ademas, Unicamente puede
utilizarse para flujos totalmente turbulentos.

La viscosidad turbulenta es definido por K, energia de turbulencia cinética
(turbulent Kinetic Energy) y e, que es el factor de dispersion.

Este es uno de los modelos mas simples y completos para simulaciones practicas
gue requieren un grado de exactitud tolerante. Este no solo calcula la turbulencia a
nivel del flujo, vortices y demas caracteristicas, sino también flujos reactivos y con
combustién, como es el caso de esta investigacion, en donde la mezcla ideal de
propano — aire realizaran la combustion para obtener los resultados esperados
segun los calculos anteriormente descritos. Adicionalmente, es necesario definir
otras condiciones como lo son la difusibn térmica o masica, la reaccion
volumétrica y qué tipos de turbulencia se usa para calcular las zonas de reaccién
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quimica, tales como laminar finite — rate, eddy — dissipation o la combinacion de
las dos.

- Ecuaciones de Energia:

La ecuacion de energia en Fluent se soluciona mediante la ecuacién para el
transporte de la temperatura estéatica. La ecuacion de la temperatura se obtiene de
la ecuacion de la entalpia, y s6lo se soluciona en casos especiales, tomando la
temperatura como variable dependiente.

6. Eleccion del Modelo:

La eleccion del modelo a utilizar es mucho mas sencilla cuando se conoce todo lo
anteriormente descrito. Con esto, podemos determinar el tipo de procedimiento, el
modelo determinar si es necesaria la ecuacion de la energia, como las especies
con el que se desarrollara el proyecto.

7. Materiales:

En este panel se mostraran los diferentes materiales que se podran usar en el
desarrollo del trabajo. Como se ha mencionado anteriormente, la simulacion para
el desarrollo de esta investigacion sera la mezcla de propano — aire. Cuando son
seleccionados los materiales de la mezcla, las propiedades de esta seran
trasladados desde la base de datos de Fluent, y podria modificarse en caso de ser
necesario.

8. Condiciones de frontera:

Para imponer las condiciones de contorno es necesario utilizar el panel de
boundary Conditions. Es en este panel en donde se realizaran los cambios
necesarios a los contornos y geometrias del volumen de estudio. Se podra
ingresar si es necesario la temperatura, la velocidad, el modelo de turbulencia
entre las mas importantes.

9. Metodologia para obtener resultados:

En este paso el usuario podra realizar diferentes desarrollos y modificaciones para
llagar a la mejor solucién del problema. Es por esto, que podra modificar diferentes
pardmetros e introducir unos nuevos con el fin de llegar a los resultados
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esperados. Para ello tendra que utilizar el panel de inicializacion, contorno de
soluciones, monitor residual, iteracion, entre otras.

10. Resultados:

Partiendo de los datos iniciales, los cuales se han ido detallando en los diferentes
pasos anteriormente descritos, se mostraran los resultados principales mediante
graficas y tablas que facilita Fluent. En estas, se podran ver las variaciones y
cambios en las diferentes propiedades, como lo son la temperatura, presion,
velocidad, especies y demas temas que se deseen observar.

11. Conclusiones y modificaciones:

Este seria el ultimo paso de la simulacion y el proceso de estudio. En él, se
analizaran todos los resultados, se daran las conclusiones del proyecto y con ellas
se determinara si es necesario modificar algunos parametros iniciales tanto de la
geometria, malla o caracteristicas para llegar a mejores resultados.

Conociendo los pasos anteriormente descritos se puede continuar con el detalle
de cada procedimiento.

4.4 PRE-PROCESADOR

Como se mencioné anteriormente, el programa a utilizar en este paso sera
Gambit, por lo tanto es necesario conocer un poco de la interfaz del programa.
Conociendo esto, es mucho mas comodo el desarrollo de procedimientos y el
buen uso del software:

- Barra principal: Donde se podra observa el nombre del proyecto, File — Edit
— Solver.

<. GAMBIT  Solver: FLUENT 5/6 ID: default_id56.

File Edit Solver

Figura No. 7: Barra principal Gambit

— Barra de Herramientas: se encuentra en la parte lateral izquierda de la
pantalla, cada uno de los botones superiores al ser seleccionados dan paso
a diferentes sub-botones y sub-controles.
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Operation

EREIE A

Figura No. 8: Barra de herramientas Gambit

- Controles Globales: permiten al usuario controlar la apariencia del modelo,

las vistas y el zoom.
Global Control

active FH [ FF | ) | il | A |
®| B =
FEEE

-

+100

Figura No. 9: Barra control global Gambit

- Pantalla Gréfica: Es la ventana en la cual se pueden visualizar los procesos
del modelo en cuestion, su geometria, y demas caracteristicas que se

necesitan.

Gy

b

Figura No. 10: Barra pantalla de graficas Gambit

- Panel de descripcion: muestra la descripcion de los botones y los objetos

que se estan sefialando con el raton del computador.
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Description

LESCRIPTION WINDOW- Displays a
message describing the GUI
component at the current mouse
cursor position.

Figura No. 11: Barra panel de descripcion Gambit

- Ventana de trascripcion de Gambit: Es la ventana en la que se reflejan los
sucesivos comandos que son ejecutados por el usuario®.

Transcrpt

(http: A fwmwr. gn. org/eopylefts/lesser. html)

oafle 3

=L

Command: r

Figura No. 12: Barra ventana de trascripcion Gambit

4.4.1 Generacion de la geometria

Para conocer las caracteristicas Optimas del canal de un rotor de ondas con
combustion interna fue necesario realizar mas de una simulacion con el fin de
llegar a los resultados esperados, como a la mejo geometria del volumen de
trabajo.

4.4.1.1 Primera simulacion:

La primera aproximacion del canal se realizé bajo los resultados de diferentes
lecturas bibliograficas de proyectos similares y propuestas del tutor. Esta obtuvo
las siguientes caracteristicas geomeétricas:

Dimensiones del canal 20 cm X 2 cm
Dimensiones del Radiador 0.25 cm X0.25 cm
Malla del canal (Escala de la malla) 0.1
Malla del Radiador (Escala de la malla) 0.05

3 «practicas de fluidodinamica computacional” Practica N° 9 — Fluent, Simulacién de la combustion gaseosa en un
quemador.
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Figura No. 13: Geometria del canal (Primera simulacién)

Figura No. 14: Malla del canal y radiador (Primera Simulacion)

Esta simulacién da como resultado la modificacion en la geometria del canal ya
gue después de varias la combustion se detenia. Este es demasiado largo y la
combustién no se realiza de la mejor forma, ocasionando en algunos momentos
que la reflexion de la onda apague la llama y se perdian las propiedades de la
combustion, como los resultados de la investigacion.

4.4.1.2 Segunda simulacion:

Conociendo los resultados de la anterior simulacion, se modificé la geometria
inicial, buscando que los resultados para el nuevo canal den los datos esperados a
la salida del rotor de ondas con combustion interna y el comportamiento dentro del
volumen sea el esperado.

Dimensiones del canal 10 cm X 2 cm
Dimensiones del Radiador 0.25 cm X0.25 cm
Malla del canal (escala de la malla) 0.1

Malla del Radiador (escala de la malla) 0.05
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Figura No. 15: Geometria del canal (Segunda Simulacién)

Figura No. 16: Malla del canal y radiador (Segunda Simulacién)

A partir de los resultados obtenidos de la simulacion se puede concluir algunos
aspectos respecto a la geometria y posicion del radiador que hasta el momento se
tenia. Este presenta diferentes problemas en el momento de la ignicion como en la
combustion; y de continuarse con la misma geometria, no seria posible obtener los
datos que se buscan con esta investigacion. Por tal razén, es necesario modificar
el radiador, tanto en ubicaciébn como geometria, de tal manera que no interfiera
con el proceso de ignicién, y la combustion se realice de la mejor forma, llegando
asi a resultados esperados por los planteamientos del proyecto.

4.4.1.3 Tercera simulacién:

Conociendo las necesidades y los diferentes problemas que se han presentado
con las geometrias, se realiz6 un cambio en la forma del radiador como en su
ubicacion. Luego de un analisis en donde se tuvo en cuenta las observaciones
realizadas por el tutor, asi como por el Dr. Inz. Janusz Piechna, se modifica por
completo y se lleva a un lugar dentro del volumen de estudio parecido a la
realidad, en donde el radiador sera una linea en la parte superior del canal, lugar
en el que probablemente estaria para una futura construccion.
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Dimensiones del canal 10 cm X 2 cm
Linea de radiador
Malla del conjunto (escala de la malla) 0.1

20cm

0,5ecm

10cm

Figura No. 17: Geometria del canal (Tercera Simulacién)

Figura No. 18: Malla del canal y radiador (Tercera Simulacién)

Esta es la Gltima geometria usada para realizar la simulacién, mostrando como se
menciond anteriormente, propiedades y caracteristicas similares a las que se
podrian construir. De este punto en adelante, se hara desarrollo y se presentaran
desarrollos y resultados solo en esta geometria, demostrando que esta eleccion es
funcional y arroja los resultados esperados.

4.4.2 Creacion de la malla

Conocer la geometria mas adecuada para el andlisis de un canal para un rotor de
onda con combustion interna, es de igual importancia a seleccionar el tipo de
malla que se va a utilizar. Como se ha mencionado anteriormente, las ecuaciones
gue determinan el sistema, se resuelven en localizaciones discretas del dominio
del flujo, y dichas localizaciones se establecen en funcion del mallado. La
exactitud de los calculos y el tiempo de resolucion requerido dependen de la
solucion de esta caracteristica.

La generacion del mallado por elementos finitos debe seguir algunas pautas
importantes que daran como resultado la mejor forma.

- Representar la geometria del dominio computacional y las condiciones de
flujo correctamente.
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-~ No debe contener elementos con &ngulos de distorsiéon elevados a los de la
geometria.

Conociendo lo anteriormente descrito y, sugerencias del tutor como de personas
que han desarrollado este tipo de analisis sobre los flujos que se encuentran
paralelos al volumen como es nuestro caso, se tomdé la decision de utilizar el
mallado tipo cuadrilatero, tanto para la zona del canal como la del radiador. Debido
a que dara mejores resultados. Puesto que no es una malla densa que genere
problemas o complicaciones para el desarrollo del proyecto.

Figura 19: Malla de la geometria

Nota: El procedimiento de construccién de la geometria y malla seran expuestos
en los anexos (véase anexo B — C)

4.4.3 Condiciones de frontera

Luego de realizar el mallado del dominio computacional, es necesario definir las
condiciones de frontera del mismo, las cuales deben ser cuidadosamente
seleccionadas y nombradas para luego identificarlas facilmente, en Fluent.
Algunas de las paredes, definidas en Gambit, poseen nombres particulares que
permiten reconocerlas durante el post-procesamiento, con el fin de obtener
distribuciones de temperatura, presion y otros datos importantes, sobre estas
superficies, las cuales se buscan conseguir a partir de la simulacién.

En esta oportunidad, tan sdélo el contorno de la bujia (cara superior) tendra una
condicion de frontera, denominado radiador; y las demas seran pared por defecto.

Asi mismo, se nombran dos caras para mejor manejo en Fluent, cara central y
superior, esta Ultima tomard la caracteristica del radiador. Estas dos, se
diferencian, una de la otra, por su color (ver imagenes).
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CARA SUPERIOR

CANAL CENTRAL ! CANAL CENTRAL

Figura 20: Caras de la geometria

Teniendo las condiciones de frontera y las demas caracteristicas listas para la
simulacion, se realiza la importacion de la malla al programa Fluente. Alli, se
desarrollara el procedimiento descrito en el anexo C.

5. ANALISIS DE PRESION DEL CANAL DEL ROTOR DE ONDAS CON
COMBUSTION INTERNA.

Nota: todos los resultados y valores de las graficas tienen de unidad pascales Pa.

Usando una herramienta computacional como CFD, Fluent, se realiz6 la
simulacién del proceso de combustién dentro de un volumen de control, el cual fue
designado como canal. En su interior se plantearon los parametros de entrada
necesarios para realizar la ignicion de la mezcla propano-aire, bajo la condicion de
volumen constante.

Para los resultados en CFD, a los célculos térmicos y de dindmica de gases
realizados previamente, se asignaron ciertos valores de entrada y salida, de tal
forma que el comportamiento interno de la combustion se presentara bajo
determinados limites.

a) Parametros de entrada:

Radiador

Figura No. 21
Canal, indicacion de la ubicacién de radiador o bujia.

Como se explicd en la seccion 4.3, en la parte superior del canal se establecio
como designacion que el comportamiento seria el de un radiador, (Ver Figura No.
21)
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Esto debido a que el software CFD utilizara el radiador, como una bujia, necesaria
para producir la chispa y posteriormente la ignicion de la mezcla. Con el fin de
asegurar que tanto el propano como el aire, se quemen en su totalidad,
completando el proceso de combustion, es necesario ubicar la bujia (radiador) en
la parte superior del canal, como sucede en la camaras de combustion reales.

Para el resto del canal, tan so6lo se ubicaron las paredes (wall) limitantes, que
especificaran la geometria del mismo, de tal forma que la combustion suceda
dentro de un volumen constante. (Ver item 2.1.3.3 sobre funcionamiento del Rotor
de Ondas con Combustion interna)

Pared Pared

Pared

Figura No. 22
Canal

Para los datos de entrada, y proporciones de los fluidos dentro del canal, que se
nombrardn a continuacion, fue necesario ser congruente con los célculos
previamente realizados, con el fin de simular valores cercanos a la realidad del
modelo matematico usado, es decir, ecuaciones de flujos estables, inestables y el
modelo isotropico unidimensional (Ver seccién 4.2.2.3).

De acuerdo a esto, para la mezcla aire-combustible se establecio la proporcion 30
a 1, es decir por 30 Kg de aire, habra 1kg de combustible. Por lo tanto, la
proporcion de propano sera:

Propano: 0,1 con respecto a la cantidad de combustible.

Para los valores de temperatura y presion de entrada al canal, se usaron los
valores que se lograron a la salida del compresor, siendo éste, el componente
inmediatamente anterior al canal del rotor de ondas. Por lo tanto:

T entrada: 400 K

P entrada: 244367,7 Pa.
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Los pardmetros de salida del canal, es decir, el punto maximo en términos de
presion y temperatura a los que se espera llegar en la simulacién, son de:

P salida: 1363992 Pa
T salida: 2463 K.

Seguidamente, se realizé la simulacién del comportamiento del canal, en términos
de cambio de temperatura, cambio de presion y consumo de combustible.

5.1 Andlisis del comportamiento de la presion.

Para la simulacién del comportamiento de la presion, se estipulé que el valor de
entrada, lograda por el compresor es de 244367,7 Pa, y el pico de presion al cual
se espera llegar es de 1363992 Pa. De acuerdo a los calculos térmicos y de
dindmica de gases realizados en la seccion 4.2.

A continuacién se ve paso a paso, el aumento de presién dentro del canal.

5.1.1. Entrada de aire al canal, y mezcla estequiométrica con el combustible,
antes de la ignicion.

En este primer paso, antes de quemar la mezcla, se puede evidenciar que el canal
tiene en toda su geometria la presion alcanzada a la salida del compresor
(244367,7 Pa.), esta seccién es conocida como zona fria, debido a que aun el
sistema no experimenta adicion de calor.

Se puede decir que en este primer instante, no existen razones para que el fluido
experimente un cambio de presion, a menos que se consideraran pérdidas por
rozamiento con las paredes del canal, o escape de presion por algun ducto.
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Figura No. 23
Escala de presiones, antes de la ignicion.

5.1.2. Ignicién de la mezcla.

En este segundo paso, se realiza la ignicién de la mezcla propano-aire, la presion
comienza a aumentar, principalmente en las zonas mas cercanas a donde se
encuentra la bujia (radiador). Esto debido al calor entregado por la llama, que agita
las particulas de la mezcla, aumentando su energia como presion interna.
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Figura No. 24
Combustion dentro del canal
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Figura No. 25
Combustién dentro del canal.
A medida que la onda generada por la llama viaja por medio de la misma mezcla,
perturbando a su paso sus particulas, comienza a crearse una onda de reflexién o
choque, trayendo como resultado incremento de presion a través de todo el canal.
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Figura No. 26
Viaje de la onda de presion generada por la combustién, dentro del canal
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Figura No. 27
Viaje de la onda de presion generada por la combustién, dentro del canal

Los valores méas altos alcanzados en la escala de presiones, durante la primera
ignicién, fueron.
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Figura No. 28
Escala de valores de presién alcanzados durante la combustion.

En el momento en que la onda choca con la pared inferior del canal, las secciones
de la parte superior del canal por donde viaj6é la onda, se enfrian trayendo como
consecuencia una disminucién de presion.
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Figura No. 29,
Canal al experimentar la primera onda reflectada.

Por otra parte, la misma onda de choque expulsa los gases producto de la
combustion hacia la salida del canal, guidndolos directamente la turbina por las
salidas de los residuos de combustion (parte fija del rotor de ondas), este
fendmeno es conocido como barrido. (Ver seccion 4.2.2.5.1)

El restante de dichos gases, pasa entre canal y canal, generando un efecto de
“llama redundante”, que actuard como bujia, y en el momento de la rotacion de
todo el rotor de ondas, permitird a la mezcla ya lista del canal anterior, ser
guemada. Esto ocurre, precisamente, por la alta temperatura y presién en que la
“‘llama redundante” se encuentra.

Durante todo el proceso, dentro del volumen de control, se crean ondas de
compresion sucesivas.

A medida que el canal experimenta cierto nimero de ondas de choque, estas al
transcurrir el tiempo, van disminuyendo su tope de presion, por esta razon, es
fundamental que a partir de la segunda o tercera reflexion de ondas, el canal sea
abierto, para de esta forma no perder parte del trabajo, producto de la combustion.

Es entonces donde se calcula, de acuerdo a las rpm’s del motor, en que momento
el canal debe ser abierto.

A continuacion se muestra la secuencia de la primera onda de choque generada
dentro del canal. (La onda de choque se genera desde la parte inferior a la parte
superior (radiador)).
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Figura No. 30 Onda de choque generada dentro del canal, 1.
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Figura No. 31 Onda de choque generada dentro del canal, 2.
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Figura No. 32 Onda de choque generada dentro del canal, 3.
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Figura No. 33 Onda de choque generada dentro del canal, 4.
Sucesion de pasos:

1. En el paso numero uno, la seccion de los gases de combustion con mayor
presion, se dirige hacia el extremo opuesto de donde surgieron.

2. Una vez que la onda de mayor presion de los gases de combustion choca
contra la pared opuesta, esta inmediatamente se refleja, y comienza un nuevo
viaje de presiones pero en sentido inverso.

3: Ahora la onda de alta presién se devuelve a lo ancho de todo el canal,
imprimiéndole aumento de presion a todos los gases producto de la combustion,
agitando sus particulas por la energia a las que se someten.

4: La onda de presion llega nuevamente a la pared superior (cerca al radiador o
bujia), donde empez6 todo el proceso, y ha completado un ciclo de reflexion.

Segunda secuencia de ondas de choque, segunda reflexién:

Nota: Las flechas indican la direccion de la onda.
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Figura No. 34 Segunda Onda de choque generada dentro del canal
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Figura No. 35 Segunda Onda de choque generada dentro del canal.
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Figura No. 36 Segunda Onda de choque generada dentro del canal.
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Figura No. 37 Segunda Onda de choque generada dentro del canal.
Secuencia de pasos:

La onda nuevamente choca contra la pared superior del canal, la parte inferior de
este sufre una disminucién de presion debido a que las particulas de los gases de
combustion se encuentran cercanas al reposo.

La onda de reflexion comienza a devolverse, buscando el otro extremo del canal,
comienza a transmitirle energia y movimiento a las particulas que anteriormente,
se encontraban cercanas al reposo, aumentandoles su presion.

Se acerca la onda nuevamente a la pared opuesta o inferior, al haber viajado por
todo el canal para poder llegar al otro extremo, logra un aumento significativo de
presion para casi toda la mezcla.

Finalmente, la onda vuelve y choca, toda la mezcla anterior a ella comienza a
disminuir su presion de inmediato, debido a que las particulas internas de los
gases de combustion dejan de ser agitadas.

Durante esta segunda reflexibn de onda, los valores maximos de presion
alcanzados estadn alrededor de 1820000 Pa, lo que significa que la presion
alcanzada dentro del canal, incluso después de la segunda reflexion, supera los
valores esperados en los calculos térmicos y de dinamica de gases, vistos en la
seccion 4.2.2.3, cuyo valor era de 1363992 Pa.
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Esto significa que el rendimiento del canal en términos de produccién de trabajo,
superd lo esperado, sin embargo, para lograr disminuir dicha presién y poder
igualarla a la presion atmosférica, y de esta forma completar el ciclo ideal
Humphrey, es necesario el uso de dos turbinas que realicen la descompresion
suficiente.

1.8%a.06
%0

Figura No. 38
Maxima presién alcanzada después de la segunda reflexion.

5.2 Andlisis del consumo de combustible.

El consumo de combustible, es uno de los parametros que mas afecta la
economia de cualquier empresa operador de aviacion, como también un
considerable uso de este para la combustion, trae consigo mayor incremento de
gases contaminantes enviados a la atmosfera.

Por lo tanto, ya sea desde el punto de vista econdmico, como ambiental, la
produccion excesiva de combustible, especialmente en el campo del transporte
aéreo, es un factor que se busca evitar a toda costa.

Siendo consientes de esto, y considerando que el rotor de ondas con combustion
interna (WRIC) es un dispositivo novedoso, que precisamente debe evitar ser
catalogado como un componente altamente eficiente pero contaminante o
costoso, se realizo un analisis en CFD del consumo de combustible, dentro de uno
de los canales del rotor de ondas.

Normalmente, dentro de cualquier dispositivo cuyo fin sea realizar una
combustion, el diseflador busca que la mezcla aire-combustible sea
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estequiométrica, es decir, que la cantidad de combustible sea quemada
completamente.

Para lograr esto, normalmente se habla que por cada dos hidrégenos que haya en
el combustible, se requiere un 4&tomo de oxigeno, esto para formar una molécula
de agua, Yy por cada carbono se requiere dos atomos de oxigeno, para formar una
molécula de dioxido de carbono. De esta manera, se llevaria a cabo una
combustion completa, en el que todo el dioxido se utilice para oxidar el
combustible.

En el caso de este proyecto, la mezcla es pobre, debido a que existe una relacion
30 a 1, es decir por cada 30kg de aire, se quema 1kg de combustible. (Ver item
4.2.2.3.2)

5.2.1 Antes de la combustion.

De acuerdo a la relacion establecida anteriormente, en el momento antes de iniciar
la combustion en CFD, se puede observar que la cantidad de combustible
existente dentro del canal esta alrededor de 0. 09

Figura No.39
Canal antes de iniciar la combustién

Como en este primer instante el canal no ha realizado la combustion, puede
notarse en la Figura No. 39 que existe gran cantidad de combustible suministrada
por los inyectores. En este momento, un sensor de indicacion de entrega de
combustible con entrada de aire, activaria la bujia (lo que normalmente sucede en
las cAmaras de combustion reales). Es muy poco comun notar este mini segundo
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de canal lleno de propano en la realidad de la operacion del WRIC, ventaja que
ofrece CDF, al poder analizar cada pequefio instante, el cual en la practica sucede
a grandes velocidades.

5.2.2. Activacion de la bujia.

En el momento de la activacion de la bujia, comienza la combustién de la mezcla
aire-propano. Es evidente que las zonas mas cercanas a donde se produjo la
chispa, seran las primeras en consumir combustible, el cual es oxidado por el aire
gue se encontraba previamente mezclado.
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Figura No.40

Canal luego de iniciar la combustién

En este segundo instante, la cantidad de propano comienza a disminuir a medida
qgue la llama de la bujia va quemando. Sus valores ahora oscilan entre 0.04 y
0.0572.
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5.2.3 Combustion dentro de todo el canal.

A medida que se propaga la llama turbulenta dentro de todo el canal, esta lleva a
su paso la oxidacion del combustible, debido a su mezcla con el aire, formando
diéxido de carbono y agua.
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Figura No. 41
Secuencia del propano quemado durante la combustion
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Figura No. 42
Secuencia del propano quemado durante la combustion
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Figura No. 43
Secuencia del propano quemado durante la combustién

Secuencia de pasos.

En los pasos vistos en las Figuras No. 41, 42 y 43, puede notarse como
secuencialmente, el combustible es quemado, reduciendo su cantidad existente
dentro del canal.

Primero: Inicia desde que salta la chispa en la bujia hasta el punto donde empieza
el incremento brusco de la presion. En las zonas de altas temperaturas entre los
electrodos de la bujia, surge un pequefio foco de combustion que se convierte en
un frente de llama turbulenta,siendo el porcentaje de la mezcla que se quema muy
bajo. La velocidad de llama, en este primer paso, es relativamente baja y solo
depende de las propiedades fisico — quimicas de la mezcla.

Después: La llama turbulenta se propaga por toda la camara de combustién, cuyo
volumen es constante. En este punto, cuando el frente de la llama llega a las
paredes, como hay menos turbulencia, la velocidad disminuye.

Finalmente se muestra como el combustible fue completamente consumido,
dejando solo pequefios residuos de gases de combustion.

Aln con la implantacion de un modelo mateméatico como lo es CFD, resulta dificil

lograr utilizar todas las particulas de combustibles existentes, incluso en este caso,
donde hay una mezcla pobre.
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5.3 ANALISIS DEL COMPORTAMIENTO DE LA TEMPERATURA.

Nota: todos los resultados y valores de las graficas tienen de unidad K.

De acuerdo a los calculos térmicos y de dindmica de gases, realizados en la
seccion 4.2 de la presente investigacion, se establecid que el valor de la
temperatura de entrada para la simulacion de ésta, en el programa de CFD,
lograda por el compresor es de 400 K, y el pico de temperatura al cual se espera
llegar es de 2463 K.

A continuacion se muestra paso a paso el aumento de temperatura dentro del
canal.

5.3.1. Temperatura del canal y radiador

En este primer paso se puede evidenciar que el canal antes de quemar la mezcla,
tiene en toda su geometria la temperatura alcanzada a la salida del compresor
(400 K). Esta seccion es conocida como zona fria, debido a que aun el sistema no
experimenta adicion de calor.

& et
T M)
F $lenlt
FRE ]
Dl
1 Wit
| Bt
[ ]
5]
1 ]
1 ]
[ ]
]
112wt
1 DG+t
@ Sl
[

£.080402
5 046402
4008402 | <« e

ol D003

Figura No. 44
Temperatura inicial del canal

Con base en la grafica expuesta arriba, se puede observar que la temperatura del
radiador es de 2466.813 K (parte superior), dicha temperatura sera a la cual a la
bujia trabajaréa para efectuar la combustién, y conseguir que se queme la totalidad
de la mezcla.

5.3.2 Encendido de la bujia:

En el momento de encenderse la bujia, la temperatura incrementa notablemente,
alcanzando valores de 4830 K, un poco menos del doble con la que inicio la
simulacién. Cabe resaltar, que la forma en que se disipa la temperatura también
se hace notoria, debido a que las zonas mas cercanas al lugar donde ocurre la

122



ignicion aumenta de temperatura inmediatamente, y se observa como

rapidamente, al interior del canal se propaga este efecto y el canal empieza a
tomar nuevos valores.

FE4444:

HHT

Figura No. 45
Temperatura maxima en el momento de la ignicién

Tras uno minutos, se puede observar como después de la ignicion las
temperaturas iniciales se han modificado. En este punto de la simulacion, la
temperaruta maxima ha aumentado, y tiene su pico en la parte superior de la
gréfica, lugar designado como radiador o bujia.
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Figura No.46

Temperatura maxima y minima luego de la ignicién

La temperatura del canal va sufriendo modificaciones y se puede observar como
su aumento, es mucho mas considerable en las zonas cercanas a la bujia. Sin

embargo, este comportamiento se da paralelamente y de igual manera, en las
demas zonas.
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Figura No.47
Temperatura maxima y minima

En este punto se puede observar como el canal continla aumentando su
temperatura inicial, la temperatura mas baja de 400 K se ha incrementado a 495
K; y la superior ha disminuido a 2769 K, comportamiento que ya no solo se puede
ver en la parte superior del canal sino fuera de la zona del radiador, haciendo que
esté modifique sus caracteristicas iniciales y se pueda ir llegando a la temperatura
deseada.

L DR

Figura No.38
Temperatura maxima y minima antes de la onda

Es este punto de la combustion, la temperatura del canal ha sufrido grandes
variaciones. Las mas notarias son el aumento considerable del valor en la
temperatura de todo el radiador y el canal, la temperatura minima ha aumentado
en 173 K y la maxima ya no se presenta en la bujia, sino en el centro y la parte
superior del canal.
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Figura No.49
Temperaturas del canal

Como podemos observar, el canal posee en su totalidad una temperatura entre
2910 K y 3360 K, demostrando que la ignicién y las condiciones de este son las
Optimas para llegar a altas temperaturas, hecho que confirma que el rotor de
ondas con combustion interna es una solucion Gtil cuando se trata de conseguir un
comportamiento en el que las temperaturas a las salida de la camara de
combustion sean elevadas.

A continuacién, se muestra la secuencia de la primera onda de choque generada
dentro del canal.
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Figura No.50
Secuencia Onda de choque con la temperatura
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Sucesion de pasos:

1. El canal se encuentra en su totalidad con una temperatura bastante alta (3320
K), donde aun se ven espacios de temperatura baja, parte inferior de la imagen
(9730 K)

2. Punto exacto en donde el canal posee su maxima temperatura en todas las
zonas. Sin embargo, se puede observar que la zona del radiador (bujia) continda
destacandose en comparacion a las demas areas del canal, y la parte inferior
donde normalmente se ha tenido un rango bajo, ha alcanzado el maximo valor
para ese punto.

3: Una vez el canal se encuentra con su maxima temperatura, se genera la onda
de reflexion de temperatura. Tras finalizar esta accion, se da inicio a un nuevo
cambio de la temperatura para el canal, demostrando que sélo se necesita de una
reflexion para llegar a la temperatura deseada

4: La onda continda disminuyendo la temperatura dentro del canal dando los
valores esperados por la investigacion.
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Figura No.51
Temperatura final del canal

Podemos observar en la figura anterior, como los valores de la parte superior del
canal (Datos del recuedro), los cuales corresponderian a la salida a la turbina son
los deseados por la investigacion. Dichos valores serviran para el buen
desempeiio del motor y las caracteristicas de mejoras que se buscan al
implementar un rotor de ondas con combustion interna.

5.4 Convergencia de variables:

Es importante conocer también la convergencia de las ecuaciones que resuelve el
modelo elegido en el estudio. Aunque para este proyecto el punto de convergencia
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en el que se detiene la simulacion no es el que determina el programa, los valores
demostraran un resultado satisfactorio para el estudio. Con lo anterior podemos
decir que la simulacién se detuvo en el momento en el que las variables como la
presion y la temperatura alcanzaron los valores deseados y/o parecidos a los
desarrollados mediante el analisis numérico.

Esto se decidié, luego de observar que la simulacion continuaba en desarrollo
sobrepasando los valores esperados y continuando con varias reflexiones en la
onda de presion y temperatura. Esto sucede ya que la simulacién se realiza bajo la
caracteristica de volumen constante y siempre existira mezcla o residuos de la
combustion que realicen el proceso.

Por lo tanto y para ser mas claros la simulacion se detiene cuando es consumido
en su totalidad el porcentaje de propano que existe en la mescla, como se
demostré anteriormente.

En la siguiente figura podemos observar como fluent nos muestra el estado de los
residuos contra el numero de iteraciones y a si ves con estos convergen o pueden
llegar a un punto de convergencia.
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Figura No.52
Residuos Vrs. NUmero de iteraciones
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6. CONCLUSIONES

1. Se pudo evidenciar que el uso de un Rotor de Ondas con Combustion Interna,
es un dispositivo que cuya potencia neta resulté ser mucho mas que suficiente
para suplir la potencia requerida, (Ver item 4.2.2.6.5), sin embargo debido a esto,
la cantidad de SFC usado sobrepasa al valor de SFC del motor base, trayendo
como consecuencia una eficiencia térmica menor en el WRIC que en el motor
base Power Generation X-01. (Ver Tabla 3.2, Seccion 4.2.2.9.4)

2. Es recomendable para futuras modelaciones, considerar solo suplir la potencia
requerida por el motor, de tal forma que el SFC disminuya permitiendo un aumento
del rendimiento térmico.

3. Mediante el modelo matemético de flujo isentrépico unidimensional e inestable,
se logro evidenciar el comportamiento térmico y de dinamica de gases, de un
turborreactor con un rotor de ondas de combustién interna dentro de cada una de
sus etapas.

4. Se compararon los célculos térmicos del turborreactor de potencia baja base y
el turborreactor de potencia baja implementado con el rotor de ondas de
combustion interna, observando los diferentes datos de cada uno, demostrando
qgue la potencia neta lograda por un turborreactor con un rotor de ondas con
combustién interna, supera la potencia neta del turborreactor base.

5. Se analizaron diferentes geometrias (20 cm X2 cm, 10cm X 2 cm y 10cm X 2
cm) de un canal del rotor de ondas con combustion interna, (ver item 4.4.1),
encontrando como resultado una geometria apta para analizar el comportamiento
de la presion, temperatura y consumo de propano.

6. Se establecié y analiz6 la geometria inicial de un canal para el rotor de ondas
con combustion interna, mediante el uso del software CFD.

7. Se mejord la geometria del rotor de ondas con combustion interna, mediante la
aplicacion de los resultados obtenidos en las simulaciones hechas en el software
de fluidos dinamicos computacional, CFD.
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8. Comparando los resultados del turbocargador Power Generation x-01, y el
motor con un rotor de ondas de combustion interna, demuestran que el WRIC
tendrd una mayor temperatura estable, llegando a valores de 1983.91 K, mientras
que el turbocargador obtiene 1073,15 K

9. Para obtener un resultado cercano entre la derivacion de las ecuaciones en
CFD vy los célculos térmicos y de dindmica de gases realizados en el proceso, es
de suma importancia la eleccion de la malla, que dentro de sus multiples opciones,
se utilizé la fina.

10. Los resultados obtenidos con el uso del método de turbulencia de K-e, se
aproximan en un 90%, a los calculados en el analisis matematico general
desarrollado. Sin embargo, se recomienda realizar pruebas experimentales, en
investigaciones futuras.

11. El uso de un rotor de ondas con combustion interna, permite trabajar con una
relacion de compresiéon menor en el compresor, disminuyendo asi, su carga sin
gue esto se traduzca en un bajo rendimiento del motor.

12. Los resultados en dos dimensiones obtenidos mediante CFD, permitiran en un
futuro considerar un analisis en tres dimensiones, para llegar a una posible
construccion.

13. Observando los videos obtenidos mediante CFD, anexos a éste documento, se
pudo ver que para el consumo de propano que se uso en esta investigacion, la
presién aumenta mucho mas rapido que la temperatura.

14.Queda demostrado que una combustion a volumen constante, dentro de uno
de los canales del WRIC, produce mucho mas trabajo térmico, (Ver Tabla No. 2.3),
trayendo como resultado un incremento considerable de presion.

15. Se debe considerar el uso de dos turbinas, al momento de utilizar un rotor de
ondas con combustion interna, dentro de un turborreactor de potencia baja, pues
la presion alcanzada en el proceso de combustibn es bastante alta, que una
turbina mediana no lograria descomprimir lo suficiente, a menos que esta fuese
grande y robusta.

16. Es importante tener en cuenta que al manifestar el uso necesario de dos
turbinas para un motor que tenga acoplado un rotor de ondas con combustion
interna, esto traera implicaciones de peso extra al motor.
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17. Considerando la cantidad de presion alcanzada dentro del proceso de
combustion, que estad por encima de lo requerido en la operacion normal de un
motor, puede entonces tomarse medidas como disminuir las etapas del
compresor, de tal forma que el aire al pasar por alli incremente solo un minimo su
presion, y continle su aumento dentro de la combustién, de tal forma que la
presion total alcanzada, sea una presion dentro de un rango comun, la cual una
sola turbina sea capaz de descomprimir.

18. Podria pensarse en prescindir del compresor, debido al aumento de presion
considerablemente alto dentro del WRIC, supliendo la turbina, solo el trabajo
producido dentro del WRIC y ayudando al movimiento de éste.

19. Dentro de la simulacion realizada en CFD, puede notarse que la presion en la
zona fria del canal, es la misma presion alcanzada a la salida del compresor, esto
debido a que no se consideran perdidas por rozamiento con las paredes del canal,
0 escape de presion por algun ducto, por lo tanto la simulacién tiende a ser un
ideal a comparacién de lo que realmente sucede en la practica.

20. La presion alcanzada dentro del canal, incluso después de la segunda
reflexion, supera los valores esperados en los calculos térmicos y de dinamica de
gases, cuyo valor era de 1.3x10° Pa.

21. Se pudo evidenciar que una combustion a volumen constante, bajo los
pardmetros del ciclo Humphrey, logra un incremento de temperatura inestable del
orden de los 2000 K

22. Considerando el valor de temperatura tan alto alcanzado durante el proceso de
la combustion inestable a volumen constante de 2466 K, resulta necesario contar
con mejores materiales cuya resistencia térmica supere los valores alcanzados,
esto tanto para el WRIC, como para los alabes de Turbina en su totalidad, o por lo
menos en las primeras etapas de esta.
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RECOMENDACIONES

1. Es fundamental entender a la perfeccion el funcionamiento de los ciclos
convencionales como Brayton y Otto, de manera que en el momento de
proponer dispositivos con nuevos ciclos termodinamicos, se pueda
comparar con autoridad y determinacion los factores que hacen a este
nuevo ciclo mas o menos eficiente térmica o mecanicamente.

2. Es importante en el momento de elegir trabajar con rotores de combustion
interna, que el modelo matemético asociado, debe describirse en su
mayoria, como un comportamiento isentropico unidimensional, bajo
pardmetros inestables; sin embargo existen fendmenos a la salida de este
WRIC, cuya conducta se describe como corriente de estancamiento y
corriente de barrido, esto debido a la expulsién por pulsos de los gases de
combustion.

La determinacion sobre los pardmetros involucrados a estas corrientes,
estuvieron asociados a estudios matematicos realizados en la universidad
Politécnica de Varsovia, de no haber sido asi, hubiese resultado bastante
dificil poder entender y explicar dicho fenémeno.

Por lo tanto es recomendable contar con buenas fuentes de informacion,
preferiblemente donde ya hallan realizado experimentos con dispositivos
similares, que faciliten una explicacion mas detallada sobre el
comportamiento tanto en el interior como a la salida del WRIC.

3. Como se vio en las conclusiones, factores como potencia neta, consumo

especifico de combustible y rendimiento térmico, estuvieron asociados a un
compresor y una turbina de un motor base, planteado en la tesis que se uso
como referencia en este trabajo*?
Es importante buscar suplir solo la potencia requerida por el motor, de tal
manera que no exista un excedente bastante grande de potencia neta,
como sucedié en este proyecto (ver item 4.2.2.9.4), la cudl trajo como
consecuencia un aumento significativo de SFC como una disminucion en el
rendimiento térmico. Esto solo demostro que el motor produjo mas potencia
de la necesaria, produciendo un mal gasto de combustible.

4. El uso de herramientas computacionales como CFD, permite un analisis
mas preciso frente al comportamiento de un fluido dentro de determinado
volumen de control, sin embargo para hacer un correcto uso del software,

%2 DISERO Y CONSTRUCCION DE UNA TURBINA DE GAS PARA GENERACION DE BAJA POTENCIA (TGBP) CON
CICLO REGENERATIVO A PARTIR DE UN TURBOCARGADOR POWER GENERATION X — 01
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recomendamos necesario contar con suficientes tutoriales 'y
asesoramientos, personalizados o virtuales, que puedan aclarar y guiar en
ese proceso de simulacion.

Es recomendable realizar pruebas experimentales de un WRIC, de tal
forma que pueda existir un punto de comparacion mas real respecto a los
datos obtenidos por lo modelos matematicos como en las simulaciones en
CFD.

Es indispensable, en el momento de considerar una futura construccion de
un rotor de onda con combustion interna, partir de los resultados obtenidos
en dos dimensiones en CFD, y a partir de éstos, continuar un disefio en tres
dimensiones, solo asi se asegurara que el disefio final respetara los
pardmetros previamente impuestos.

Considerar una disminucién tanto en las etapas del compresor, como la
relacion de compresion del mismo, asegurard que en el proceso de
combustion dentro de los canales del rotor de ondas con combustion
interna, no supere el rango de presion y temperatura normal a la salida del
WRIC o entrada de la turbina, evitando asi, el uso de dos turbinas debido a
que la descompresién ideal seria alcanzada solo por una turbina, como
también reduciria la blusqueda de materiales ajenos a la industria con
resistencia térmica por encima de lo estandar.

El disefio de mas de una geometria para el analisis de la combustion dentro
de un canal de WRIC en Gambit, como sus simulaciones en CFD,
asegurara una eleccion con bases sustentadas, sobre cual dimension
resulta ser la méas 6ptima.
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GLOSARIO

- Gambit: Preprocesador usado para hacer el disefio preliminar del caso que sera
simulado en fluent y la malla

- Calculos térmicos y dinamica de gases: Calculos realizados para obtener los
diferentes parametros de los diferentes modulos del mecanismo.

- Casing: Armazon del rotor.
- CFD: Siglas en ingles de dinamica de fluidos computacional.
- Combusted: Resultado de la combustion de la mezcla aire — combustion.

- Enmallado: Tipo de divisién o malla usada en el proceso de gambit.

- Entalpia: Magnitud termodindmica que expresa la cantidad de energia absorbida
o cedida por un sistema termodinamico.

- Entropia: Magnitud fisica que mide la parte de la energia que no puede ser
utilizada para producir trabajo.

- Fluent: Software usado para realizar las simulaciones de diferentes disefios.
- Manifolds: Elemento que permite controlar el paso de flujo de un lugar a otro.
- Onda de choque: Ondas de perturbacién delgada con incremento de presion.

- Procesador: Programa en el cual se hace el disefio del estudio a realizar en el
solver

- Reflexion de onda: Fenébmeno generado por la incidencia de las ondas sobre un
material solido y su posterior recorrido una vez no ha sido absorbido por este.

- Rotor de onda: Dispositivo que emplea ondas de choque para transferir energia
por medio de un fluido.

- Solver: Software que permite realizar simulaciones de diferentes disefios para el
analisis de estos.

- Vaned impellers: Elementos rotatorios que transfieren energia de un elemento a
otro.
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ANEXOS

1. ANEXO A
DIAGRAMA DE FLUJO PARA EL CALCULO TERMICO Y DINAMICA DE GASES
DE UN MOTOR ACOPLADO A UN ROTOR DE ONDAS CON COMBUSTION

INTERNA (WRIC)

p_H,T_H,ro_H, Rg, Kk,
M, m, fma, Pi_c,
a romn A dif hu

v.H=—

T1t=TH (1 +%1Ma?)

K—1 \FT
P =p_H (1 + > Maz) d_dif
I
1t P_1t
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R,T_1t
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ak — 1 e_comp
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Ty =T 1t+1L (ak_l)
2o = 1At Lec akRg

cp = 0.9089 + 2.0957*(T_2t + 0.48
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Swi = Scvxu_wl

k-1 12
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P_ost = p_3t* —
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nwl = swt — lec

t1_nwl
=7

descom3 = i

p_1t
I
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descom3
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ak-1 ) ak+Rg *TO*t_ef
*

ak — 1

Sw3 = uw?2

nw2 = sw3 — lec

n2 = —

[ FIN
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2. ANEXO B
PROCEDIMIENTO REALIZADO EN GAMBIT

En el presente anexo se incluyen los pasos llevados a cabo para la realizacion y
configuracion de la geometria del canal de un rotor de ondas con combustion
interna en dos dimensiones.

e |nicio del Software Gambit

g:_:l Gambit Startup

Working Directory | C:\Users'Carde'Desktop j Browse

Session Id |ne\r session j
Options | 1246
o |

e Conocimiento y adaptacion del interfaz del software

g

5 o8l

J| e 1 ER ||| |
— = nle|m| |
: P

e Creacion de la geometria del canal; utilizando las herramientas necesarias
para obtener la geometria deseada (ver item 4.4.1.3). Se dara click en la
barra lateral derechas Geometry Command para acceder a herramientas
necesarias, como lo son create face, create real vertex, create straight

edges Split y demdas opciones necesarias para obtener los mejores
resultados.
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& x

[e o]l

‘ O T

e Creacion de la malla; se utiliza la barra de herramientas en la opcidbn mesh
command button, se seleccionan las caras creadas y se le daran las
caracteristicas deseadas para realizar el mejor mallado.

Gt oot

e 81168 | 1|6 |
T | So] @] B 7| S|
L] | 9] 6] &

e Crear los tipos de condiciones de contorno; dando click en la opcion de
zones command button y specify boundary types se daran las caracterices
al contorno y la linea que se usard como radiador para luego dar las
caracteristicas de los flujos en specify continum types.

& x

PIETC
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e Guardar y exportar la malla para continuar con el proceso de la simulacion.

% GAMBIT  Solver: FLUENT 5/6 ID: final

File Edit Solver

Hew ...
Open ...

Save

Save As ... ¥

Print Graphics ...
Run Journal ...
Clean Joumal ...
View File ...

Import -
Export -
Reconnect CAD

I)(( GAMBIT  Solver: FLUENT 5/6 ID: fin.

File Edit

Solver
Hew ...
Open ...
Save

Save As ...
Print Graphics ...

Run Joumal ...
Clean Joumal ...

view File ...

Import -
Export " acis
Reconnect CAD ooy

Exit

File Type:

UNS f RAMPANT [ FLUENT 5/6

File Name: Izﬂnal.msh

W Export 2-D{x- %) Mesh

Accept |
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3 ANEXO C
PASO A PASO DE LA CONFIGURACION DEL PROBLEMA EN FLUENT

En el presente anexo, se incluyen los pasos llevados a cabo para la configuracion
del problema y simulacion de un canal de un rotor de ondas con combustion
interna, en el software Fluent.

e Lectura del archivo con extension .msh, creado y exportado desde Gambit.

£ FLUENT [24, pbrns, S
File| Grid Define Solve Adapt Surface Display Plot Report Parallel Help
Read » Case...
Write » Data.. -
Select File
o ) Case & D=
3 P’ POF Buscaren [ FINAL FLUENT | eRGE
P oTRMRal Nombre Fechs demodifica.. Tipo
Teroclate 5 s finskas 1206201 10132, Archivo C
Al View Fact T  fewkmsh 12/06/2011 946 a... [ Archrvo MSH
Profile...
Hardcopy... “ro- ‘e
Batch Options... BATTabl| e
e
Save Layout Scheme..|  Bektecas
Run, Journal... ’«.x'
RSE Equgo
w
Bt fad

e Se hace un chequeo al mallado del modelo para rectificar que no se
generaron errores durante el mallado y la exportacion de ésta.

-
| &3 FLUENT (20, pbns
; ~Suface Display Plot Report Parallel Help
per cell.

Check

Info per face.

Polyhedra M

AT g ]
fde Grid Defne Sove Adwpt Suface Duplay Plot Report Parsliel Help ]

Checking number of Faces per cell. - '
Checking thread pointers.

Checking number of cells per face.
Checking face cells.

Merge...

Separate

Fuse...

Zone

Surface Mesh...
Reorder

Scale...
Translate...

Rotate...
Done.

Smooth/Swap... |

Checking bridge faces.
Checking right-handed cells.
Checking face handedness.
Checking face node order.
Checking element type consistency.
Checking boundary types:
Checking face pairs.

Checking periodic boundaries.
Checking node count.

Checking nosolve cell count.
Checking nosolve face count.
Checking face children.
Checking cell children.
Checking storage.
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e Se escala el modelo en centimetros, en el mend de Grid — Scale Grid,
haciendo click en Scale.

1 {24, pbns, lam

File m Solve Adapt Surface Display Plot Report Parallel Help

Ch Check per cell.

& Inf » |

ch o per face.

o e | [Esoncd

Ch 11s . = o

ch Merge... i Scale Factors _ Unit Conversion

Ch Separate » |- XI Grid Was Created In ]
ch Fuse. Insis] i P H
Ch =
ch Zone X Y Iﬂ.m Change Length Umtsl
Ch rie
Ch Surface Mesh... Domain Extents
ch nt.{ :
Ch  Reorder » unt.fi  Xmin [m] |-g_gs Xmax lml|.os
Ch [
Ch Scale... Ymin (m) I-g_ 01 ‘Ymax (m) |g_ 01
Ch

pon Translate...

R
I e Scale I Unscalcl Close | Help |
Smooth/Swap...

e Se selecciona el solucionador a utilizar en el menu Define — Models —
Solver, en la cual se define Pressure based, en time Unsteady.

a Models 3 Saolver...
l.lo:l;:. Materials... Multiphase...
naxin Phases...
Fal:et:: ‘Operating Conditions...
minin [Boundary Conditions_.
nn:::i: Pesiodic Canditions. Salver Formulation
g::::t: Grid Interfaces... & Pressure Based & Implicit
- " Explicil
Checkin Dynamic Mesh o Density Based Expli
Checkir Space Time
Checkir e ¢
checkir Turba Topology & 2D  Steady
Checkir ' Axisymmetric & Unsteady
Checkin Ingections... " Awisymmetric Swirl
Checkir DTRM Raye - _“’5""" Transient Controls
Checkir : .
=
E::::}: R - :nn-llsr::hmFﬂmt :::‘Iunmm:nt
rozen Flux Formulation
Checkir Prefiles...
Checkir Units... Velocity Formulation Unsteady Formulation
T B s
Checkir. ki  Relative & 1s-Order implicit
Checking storage.  2nd-Order Implicit
Done.
Gradient Option Porous Formulation
 Green-Gauss Cell Based  * Superficial Velocity
' Green-Gauss Node Based  © Physical Velocity
" Least Squares Cell Based
0K Carlr.:ll Help
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Activacion de la ecuacion de la energia en el menu Define — Models —

Energy.

y-coc

Volune
ninin
naxin
tot

Materials...

Phazes

Operating Conditions...

Solver...
Multiphase...
Energy...
Viscous...

Face ar
minin Boundary Conditions... Radiation...
maxin ¢

checkir Penodic Conditions Species
Checkir

Discrete Phase...
Checkir Gnd Interfaces...

Checkir Dynamic Mesh Solidification & Melting...
Checkir

Checkir Mading Planes...
Checkir Turbo Topology
Checkir

Checkir Injections...
Checkir OTRM Ravs Energy
Checkir ¥ Energy Equation
Checkir  cisom Field Functions...
Checkir

Checkir  Profiles.. 0K | Cancel| Help |
Checkir Units...
Checkir

Checkir User-Defined
Checkir.
Checking storage.
Done.

e En el menu Define — Models — Viscous, dentro de la ventana de Viscous
Model se selecciona el modelo K-épsilon y sus constantes se dejan por
defecto.

Grid [Define] Solve Adapt Suface Display Plot Report Parallel Help

y-coo Models

Uolume
minin
maxidn Phazes...

tat

Face ar
minin Baundary Conditians.
maxin

Checkir

Gheckirn

Checkin

Checkir Dyrarnisc Mesh

Checkir

Gheckir e

Checkir Turbo Top

Checkirn

Checkin Ingections...

Gheckirn DTRM Riys

Gheckir :

Checkin  cuciom Field Functions...

Checkir

Gheckir

Gheckirn Units...

Checkir

Checkir -
Checkin e o oo

Materials...

Operating Conditions...

Perindic Condtions

Grd Interfaces...

Checking storage.
Done.

«

Sahver...
Multiphase...
Energy-.

Viscous...

Spalart-Allmaras (1 eqn]
kepsilon [Z eqn]
k-omega |2 eqn)
Reynolds Stress  [5 eqn)

lk-epsilon Model

& Standard

 ANG

" Realizable

Near-Wall Treatment

= Standard Wall f

Model Constants

Crmu

O —

C1-Epsilon

1,54

C2-Epsilon

TEE Prandtl Number
1

User-Defined Functions
Turbulent Viscosity

" Non-Equilibrium Wall Functions
" Enhanced Wall Treatment
" User-Defined Wall Functions

Options
™ VWiscous Heating
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Prandtl Numbers
TKE Prandil Number
none
TDR Prandtl Number
none

Enerqy Prandtl Number
none -
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Teniendo los modelos definidos para la realizacién de la simulacion, es
necesario definir las especies a utilizar dentro del menu Define — Models —
Species - Transport y Reaction. En donde se seleccionara la mezcla
propano-aire, y se activan las opciones volumétrica - Full Multicomponent

Diffusion - Thermal Diffusion.

Volume
winin
maxin

tot

Face ar
minin
naxin

Checkin

Checkir

Checkir

Checkir

Checkir

Checkin

Checkin

Checkir

Checkir

Checkir

Checkir

Checkir

Checkin

Checkin

Checkin

Checkin

Checkir

Checkir.

Matershs..,

Operating Conditions...

Periodic Condi

Boundary Conditions..

tions...

Grid Interfaces...
Dynamic Mesh

Miing Planes...

Turbs Tepalogy...

Injectians..,

DTRM Rarys.

Custem Field Funetions...

Profies...

Units...

User-Defined

Checking storage.

Dane.

Una vez definidos los modelos a utilizar, se seleccionan las caracteristicas

Sohver..

Multiphase...

Emergy—.
Viscous...

Radigtion...

Species

Transpost & Resction...

Discrete Phase... Spark Ignation...

Spe

Misxture Properies

Micture Material

cies Transport propane-air =] view..

Non-Premixed Combustion

Prembed Combustion

Number of Volumetric Species |5

Partially Premixed Combustion
Composition PDF Transport Turbulence-Chemisiny Interaction

Reactions * Laminar Finite-Rate

" Finite-RatefEddy-Dissipation

¥ Volumetric " Eddy-Dissipation
I Wall Surface (ol ED? ’

™ Panicle Surface

Options

Inlet Ditfusion
Diffusion Energy Source

Full

Multicomponent Diffusion

Thermal Dittusion

Sttt

Chemistry Solver

KIMetics from Reaction Design

oK | apply | cancel| Help

del material en el menu Define — Materials.

Checkir
Checkir
Checkir
Checkir
Checkir
Checkir
Checkir
Checkin
Checkir
Done.

Material
Hew pr
Select
Hew pr
Select
Hew pr
Select
Hew pr
Select

Haterial
Hew pr
Select
Hew pr
Select

Matersals..,

Operating Conditions...
Boundary Conditions_
Period

Grid Interfaces...
Dymamic Mesh

Maing Planes...

Turbo Topology-..

Injextions...

Custorn Field Functions...

Profiles...
Units...

User-Defined

3

added.

F UHechanism” -- data required.

" has been added.

rmal Conductivity" —- data required.

added.

cosity™ -- data required.

s been added.

hod For “Hass DifFFusivity™ -- data required.

1py” has been added.
ndard State Enthalpy™ -- data required.
py” has been added.
ndard State Entropy” -- data required.

Hew property “Reference Temperature™ has been added.
Selecting constant method For “Reference Temperature™ -- data required.
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e Dentro de la opcion de Mixture Species, se debe agregar aire a los demas
materiales de la mezcla.

Mixture [propane-air

Available Materials Selected Species

air
Selected Site Sped '\‘_ o
‘ Mixture Ipropane-air
Available Materials Selected Species
02 -
co2
Add Hemove h2o =

n2

— d [ Remaove
Selected Site Specie lid Sg €

Ad
Selected Solid Speci

Add Remove Add Remove

OK l Canoel] Help]

e En la opcion Density, se debe modificar y activar Ideal Gas y terminar
dando click en Change/Create.

Name Material Type Order Materials By
[prnpane-air |mbdure =| * Name

-
Chemical Farmula Fluent Misdure Materials Chemical Formula
|prupunc—uir j Fluent Database... |

Mixture User-Defined Dalabnst...l
|nu e

Hlmmspedeslmms ~| Eqn. ¥
|

Reaction |Iﬂnlll:-mlz j M

RES S |macﬂnn-m:chs ;l Edir...
|

Deeay i) PR PR -] .|
I

=

Change/Create |  Delete | close | Help |
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e Se define la presion a la que se va a realizar la simulacion en el menu
Define — Operating Conditions.

B3 FLUENT (26, pbos spe ske unctesdy

[ Fde Gnd [Define| Solve Adspt Surface Display Plot Report Parallel Help

Checkir Models »

Checkir :
Checkir Materials...

Checkir Phases...

Checkir - e
Checkir Operating Conditions...

Checkir Boundary Conditions....

Checkir Periodic Conditions..

Checkir Pressure
Dung Grid Interfaces...

Material Dynamic Mesh
Hew pr

™ Floating Operating Pressure
Operating Pressure [pascal]

Select Mudng Planes... 101325

New pr Turbo Topology..
3.1,2. Reference Pressure Location

New pr  Injections... Xmfo

Select DTRM Rays I

New pr Yl“‘lr—
0

Select Custom Field Functions...

Material Profiles...
New pr Units...
Selent OK | Cancel| Help |
Hew pr Uses-Defined »
Select.., ndard State Entropy” -~ data required.
New property “Reference Temperature” has been added.
Selecting constant method For “Reference Temperature” -- data required.

e Se definen las condiciones de frontera en el menu Define — Boundary
Conditions.

Checkir »
Checkir
Checkir
Checkir
Eheckl”  openng Condios. |
. | Zone
Checkir Boundary Condtions...
Checkdn T oo e abajo fan
Checkir A arriba interior
Done. Y canal_central pOrous-jump
—— canalzuperior
Haterial Dynamic Mesh defaultinterior wall
Hew pr Miaing Planes... defaultinterior:001

Select derecha

New pr Turbo Topology izquierda
select

New pr Injections...

Select  pran Ry

New pr

Select Custom Field Functions...

Haterial Profiles...
Hew pr Units...
Select
New pr 5
Selicd User-Defined Set.. | Copy...] Close[ Help ]
New property "Reference Temperature” has been added.

Selecting constant method for “Reference Temperature” -- data required.

wall
xy

149



e Para ejecutar la simulacion, es necesario inicializar el programa dentro del
menu Solve — Initialize — Initialize, y modificar los valores en cada uno de
los materiales a usar.

2 rwent :
File Grid Define [Sobve| Adspt Surface Display Plot Report Parallel Help
cm'clting Controls v | -
Checking face =

Checking perd Initialize ’ Inttiale...
Checking node Monitors » Patch
Checking nosc
Checking nosc
Checking face
Checking cell
Checking stor

Reset DPM Sources

Animate

Compute From Reference Frame

bone. Execute Co f
I _:J “ Relative to Cell Zone
Material prop: Case Check... |  Absolute

New property
Selecting re Rterate
New property A

Selecting cc
New property “Uiscosity™
Selecting constant method
New property “Mass Diffus
Selecting constant-dilute

Initial Values

Gauge Pressure [pascal) 137 :
X Velocity [mys) fgi
Y Velocity (mys) [.—
Turbulent Kinetic Energy (m2/s2) [1— )

Init | Flesel] Applyl Clnse| Hclp]

Material air:
New property “Standard St
Selecting constant method
New property “Standard St
Selecting constant method
New property “Reference T
Selecting constant method for “Reference Temperature” -- data required.

™

e Como ultimo paso, antes de correr la simulacion, es necesario realizar el
patch en donde se definen las condiciones iniciales para los volimenes del
canal; en el menu Solve — Initialize — Pach

e, ske. unsteady]

File Grd Defne Adspt  Surfece Display Plat Report Padalled  Help
Checking Contrals

Checking Face - =0

Checking perj  Intiafee Tt k..
Checking node Muonitars Patch—
Checking nosc
Checking nosc
Checking Face Kesh Motwon... Feset Statrstics
Checking cell !

Checking stor Particle History

Done .

Haterial prope {

Hew prn:er:L : Value [pascal] Zones to Patch 8| =
Selecting re = Aelative 1o Cell Zone Il— canal central

;le: p:;]pert_; - £ Absolute canalsuperior
electing ©o

Hew property “Uise ™ Wse Field Function
Selecting constant] Field Function

Hew property “Hass| [l

Selecting constant i Registers to Paich 8] =|

Haterial air:
Hew property “Sta
Selecting constant] | Turbulent Dissipation Rate -
Hew property “Sta
Selecting constant]
Hew property “Refe
Selecting constant] Pahchl Clnael Help I

Animate Feset DPM Sources
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Finalmente, dentro del menu Solve — Iterate, se inicia el calculo en Fluent
con la cantidad de iteraciones necesarias para llegar a las respuestas
deseadas de la simulacion. Una vez obtenido un resultado, se continlda con
el post procesamiento y analisis de resultados.

File Grd Define

Checking bour
Checking Face
Checking perd
Checking node
Checking noso
Checking nost
Checking Face
Checking cell
Checking stor
Done .

Haterial prop:
Hew property
selecting re
Hew property
Selecting oo

Controds

Initialize

Monitors

Anamate

Mesh Motion

Particle Histony
Execute Commands...

Case Check...

Rerate...

Acoustic Signals....

Hew property “UWiscosity™ has been added.

Zelecting constant method for “Uiscesity™
Hew property “Hass Diffusivity™ has been a
Selecting constant-dilute-appx method For

Haterial air:

Hew property “Standard State Enthalpy™ has
Selecting constant method For “Standard St
Hew property “Standard State Entropy” has
Selecting constant method For “Standard St
Hew property “Reference Temperature™ has b
Selecting constant method For “Reference T
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Time Step Size (5] [m
Mumber of Time Steps [pnan il

Time Stepping Method
* Fixed
" Adaptive
€ Yariahle
Options
[” Data Sampling for Time Statistics

lteration

Mz lerations per Time Step 10 ﬁ

Reporting Interval [4 ﬁ

UDF Prafile Update Interval [4 j
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4. ANEXO D

SOFTWARE CALCULOS TERMICOS Y DINAMICA DE GASES DE UN ROTOR
DE ONDA CON COMBUSTION INTERNA (WRIC) DESARROLLADO POR LOS
AUTORES DE ESTE PROYECTO DE GRADO.

Siendo un Rotor de Ondas con Combustion interna (WRIC) un dispositivo
novedoso, que hace parte activa del futuro de la aviacion, se vio la necesidad de
crear un software que facilitara el calculo del comportamiento térmico de este, sin
entrar a investigar los modelos matematicos que lo rigen, so6lo usando un ingreso
de datos fundamentales y a partir de ellos, mostrar unos resultados. Esto para
todas las etapas del motor.

Por lo tanto, a continuacién se describe el programa realizado en la plataforma
Visual Basic 6.0, para el célculo térmico y de dindmica de gases de un rotor de
ondas con combustiéon interna (WRIC), acoplado a un turborreactor de potencia
baja.

La programacion interna realizada fue basada en todos los modelos matematicos
y ecuaciones previamente explicadas en este documento.

Nota: Este programa corre en cualquier ordenador, sin necesidad de tener instalado Visual Basic, 0
cualquier plataforma parecida.

1. Portada.

La ventana de entrada, muestra sobre que trata el ejecutable, dando dos opciones
para comenzar a interactuar con el, el botéon “Datos de Entrada”, para comenzar
con los calculos térmicos, o el boton “Funcionamiento WRIC”, que dara un
explicacion breve sobre que es un Rotor de Ondas con Combustién Interna.

w. Form1

N
CALCULOS TERMICOS Y DINAMICA DE GASES
DE UN ROTOR DE ONDAS CON COMBUSTION INTERNA

(WRIC)

|DATOS DE ENTRADA|

FUNCIONAMIENTO |
WRIC

Nota I: Este es un WRIC acap/:M comp#sor centrifugo y turbina de gas centripeta.
Nota 2: Los cdlculos fueron hechos bajo pardmetros ambientales estandares.
PROGRAMA CREADO POR:

ANDREA F. CASALLAS M./ JULIAN C. CARDENAS B SALIR
2011 -




2. Ventana de descripcion del Rotor de Ondas con Combustion Interna.

Si se selecciono el boton “Funcionamiento WRIC”, se abrira una ventana que
ilustra una breve descripcidon sobre el funcionamiento de este dispositivo,
adicionalmente una imagen ilustra las principales partes que lo componen.

DE SAN BU TURA IS
INGENIER (A AERDNAUTICA | f{]*

FUNCIONAMIENTO DEL ROTOR DE ONDAS CON COMBUSTION INTERNA
(WRIC)

DUCTO DE TRANSMISION
PARA La TURBING O
DUCTO DE Tosma
TRANSMISION
DESDE €L

comPRESOR
DISPOSITIVOS DE

\
\
A\
,
bueros o8 euTRADS o et 4 ATa

16MICION
PRESION COM MEZCLA DE COMBUSTIBLE

}NRIC, es un dispositivo que busca reemplazar [as camaras de
combustion convencionales, mezclando la eficiencia térmica de dos ciclos, el
Brayton y el Otto, dando como resultado un nuevo ciclo llamado Humphrey.
Dentro de pequefios canales, realiza una combustién a volumen constante,
logrando un incremento significativo de presion, con poco consumo de
combustible.

Para mas informacién consulte la tesis: Analisis numérico mediante CFD de
un rotor de ondas con combustién interna aplicado a un turbo reactor de
potencia baja por: Julian Cardenas, Andrea Casallas

SALIR

MENU
Ceum |

Los botones “Volver”, “Menu” y “Salir”, le brindan diferentes opciones para volver a
la ventana anterior, ingresar el menu de inicio, o salir del programa,
respectivamente.

Nota: Todas las ventanas del programa incluyen los botones “Volver”, “Ment” y “Salir’, para que el
usuario pueda interactuar mas facilmente con el software.

3. Ventana de datos de entrada.

Al seleccionar el boton “Datos de Entrada”, este enviara a una ventana donde
exige el ingreso de ciertos valores, indispensables para el correcto calculo de las
ecuaciones térmicas intrinsecas en el programa.

Normalmente durante el disefio de un WRIC, acoplado a un turborreactor de
potencia baja, el disefiador se debe basar en ciertos datos generales del motor
qgue lo guiaran hacia las especificaciones geométricas y de desempefio que debe
cumplir el WRIC.
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Los valores que exige el programa se denotan a continuacién en la siguiente
figura:

~. Form2 il |

EUENAVENTURA
ta AERODNAUTICA | |

Masa molar del Aire [g/mol]
—— A T
Flujo Mdsico [Kg/s] ) [

Poder calorifico del combustible [J/Kg

Relacién de Compresion |
Numero de Mach

EFIC

Eficiencia del difuse [
-
Eficiencia del compresor ,7\\

~ax
Eficiencia de la Turbina -

iCALCULAR! VOLVER
Rotor de Ondas con combustidn interna SALIR

Nota: Para un correcto funcionamiento del programa es necesario que el usuario ingrese todos los
valores de entrada.

4. Ventana de Etapas.

Al ingresar los valores de entrada que requiere el programa, seguidamente se
hace click en el botén “Calcular”, este internamente resolvera todas las ecuaciones
matematicas que describen el comportamiento térmico en cada una de las etapas
del motor.

La ventana Etapas, mostrara entonces todas las etapas del motor en las que
puede elegir ver el desempefio.

Dentro de estas etapas se encuentra, Difusor, Compresor, WRIC, HPT (Turbina de
alta potencia), LPT (Turbina de baja potencia).

Adicionalmente, una imagen ilustra al usuario sobre la ubicacién de cada uno de
estos componentes.
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=, Form4 TE®
UNIVERSIDAT DE SAN EUENAVENTURA |
INGENIER A AERONAUTICA | | {
ELIJA EN QUE ETAPA DESEA VER EL ENTO TERMICO
ey
1 2 3 0m : DIFUSOR (0-1)
‘ a.;m"u. [ E—
COMPRESOR (1-2)
conpreor L WRIC (2-3)

HPT (3-3a)

LPT (3-4)

Entrodo
A Sobdo de goses ‘
W Corecte 1, barrido)
I Corrierte 2, (Estancamiento)
1 Carrierte 3, (Figo estoble)

VOLVER
MENU

Rotor de Ondas con combustibn interna

5. Ventana del Difusor.

En esta ventana se ilustran todos lo parametros experimentados dentro del
difusor. Parametros como Temperatura, Presion, Densidad, entre otros. Junto con
las respectivas unidades especificas de cada fenomeno.

UNIVERSIDAD DE SAN BUENAVENTURA
INGENIER A AERONAUTICA

X

DIFUSOR (0-1)

cosNTANTE bE AIRE (Ro) NEEEEEN
CONSTANTE ADIABATICA DEL AIRE (K)
MASA MOLAR (m) [9/mol]
NUMERO MACH

1

. - F
EFICIENCTA DIFUSOR
N

VOLVER
MENU

Rotor de Ondas con combustin interma SALIR
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6. Ventana Compresor.

Esta seccion ilustra el desempefio térmico de los parametros como presion,
temperatura, densidad, volumen especifico, trabajo del compresor, relacion de
compresion, entre otros, experimentados a la entrada, interior y salida del
compresor.

. Formé

e o Mot

A la entrada del Compresor

En el interior del Compresor

ba ol IECIN (7] Ef. Compresor | INENENN

7. WRIC (Rotor de Ondas con Combustion Interna)

Esta puede ser una de las secciones que requiere un detenido estudio, es aqui
donde se muestra los valores térmicos que se alcanzan dentro del WRIC, bajo una
combustién a volumen constante, siguiendo el ciclo Humphrey.

Sin embargo también son hallados pardmetros como temperatura estable, y
coeficiente de calor especifico a presion constante, para el instante en que el
canal no se encuentra completamente cerrado, y el volumen del control no es del
todo constante. Como se explico anteriormente en este documento.

Valores como temperatura, presion, velocidad de expansion de los gases, calor
entregado al sistema, poder calorifico del combustible, entre otros, son hallados en
esta seccion.
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- - 0X
\UNIVERSIDAD DE SAN EUENAVENTURA | 7,
INGENIER (A AERONAUTICA ||

ROTOR DE ONDAS CON COMBUSTION INTERNAAWRIC) (2-3)
Valores alcanzados dentro del WRIC

8. Ventana de HPT.

Como se vio previamente en este documento, a la salida del WRIC, se producen
dos corrientes, una llamada corriente de barrido, y otra corriente de
estancamiento.

El funcionamiento y desempefio de estas dos corrientes dentro de la turbina de
alta potencia (HPT), son descritas en cada uno de los botones nombrados como
“Corriente de estancamiento” y “Corriente de barrido”, que aparecen en la ventana
de HPT.

Al seleccionar cualquiera de esos dos botones, se abrira una siguiente ventana
gue indicara el comportamiento de la corriente seleccionada.
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= Formg

CORRIENTE DE BARRIDO
=

CORRIENTE DE ESTANCAMIENTO

Rotor de Ondas con combustidn interma MENU

SALIR

e ———————————————

UNIVERSIDAD DE SAN BUENAVENTURA

ROTOR DE ONDAS CON COMBUSTION IﬁEBN
Corriente barrido

Los resultados aqui mostrados, son experimentados por la col n anal del WRIC
es abierto, y los geses de combustion son expulsados.

142323 47595054 [Pa] VOLUMEN ESPECIFICO [0.700394573822551 [m3/Kg]

VEL DEL GAS [265638301112197E03  [m/s]

TEMPERATURA ,347.340740943434 K]

11 .42776662951837

FLUJO MASICO DE LA CORRIENTE [0.93935786681104 [Ke/s] 4

VEL DEL SONIDO DE LOS GASES  |373579321846207 [m/s]

VOLVER
MENU
SALIR
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DE SAN B TURA
INGENIER A AERDNAUTICA

w. Form10

Corriente Estancamiento
Los resultados aqui mostrados, son experimentados por la corri
|l cuando el canal del WRIC es abierto, y los geses de combust;

PRESION [142323,475953053 [Pa] VOLUMEN ESPECIFICO [P.700334573817239 m3/Kg]

TEMI 347.340740946947 [K]

DEN AD # 1.4277666295298 [Kg/m3]
X Lo —

VEL DEL SONIDO DE LOS GASES  [3735733218430% [m/s) )
h Y
FLUJO MASICO DE LA CORRIENTE [213318336002356E-06  [Kg/s]

VOLVER
MENU
SALIR

Rotor de Ondas con combustibn interna

9. Ventana de LPT.

Finalmente la ventana de LPT, indicara el desempefio de los gases de combustion
a la entrada y salida de la turbina de baja potencia. Los parametros de la entrada
de la Turbina, se evidencian en la primera ventana, luego al pulsar el boton
“Continuar”, abrira otra ventana mostrando los valores a la salida de esta.

| =. Valores alcanzados a la salida del HPT y entrada de la LPT

UNIVERSIDAD DE SAN BUENAVENTURA
INGENIER (A AERONAUTICA

N
|1 ROTOR DE ONDAS CON COMBUSTION INTERNA (WRIC) (3-4

| Valores alcanzados a la salida del HPT y entrada dé

) . _—
Para la corriente 1, (Barrido) Para q
FACTOR DE DESCOMPRESION k.25 oS v 9N 3.52709153668867

TRABAJO UNITARIO DE LA HPT  [150435141573047 [3/Kgs]  +Rae PT | 1702324599833 [3/Kgs]
i e ]
RRIENT 16381,5694259304 31 § 3401 21148 [

0,863419063057267

TRABAJO NETO DE LA'H

VOLVER
MENU
SALIR

CONTINUAR
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UNIVERSIDAD DE SAN BUENAVENTURA
| INGENIER (A AERONAUTICA

&
| ROTOR DE ONDAS CON COMBUSTION INTERNA (WRIC) (3-
I valores alcanzados a la salida de la LPT

FACTOR DE DESCOMPRESION . 4 URA [1#iBE75E253 (K]
TRABAJO UNITARIO DE LA LPT  [H0243327578457  [J/Kgs] 10.186367250126984
TRABAJO DE LA CORRIENTE [isEmE (3]
TRABAJO.NETO DE LA LPT [rosezoiaasze “[3/Kgs]

erimento

VOLVER
MENU
SALIR

Y con esto concluye este programa para un facil calculo de un rotor de ondas con
combustion interna acoplado un turborreactor de potencia baja.

Este es s6lo un ejecutable que admite un ingreso de datos y muestra unos

resultados, las férmulas internas programadas, son de acceso Unicamente de los
autores del programa.
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