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RESUMEN

Forzado por el aumento simultaneo de la presion de las estrictas regulaciones
de emisiones y el objetivo de limitar el calentamiento global, los fabricantes de
turbinas de gas desarrollaron nuevas técnicas de combustion para la
produccion de energia limpia. El cambio global al uso de energias limpias
renovables todavia tiene algunas restricciones en términos de la disponibilidad
de las tecnologias avanzadas confiables y el costo de la aplicacién en
comparacion con los combustibles fosiles convencionales. En muchos paises
las turbinas de gas (Ciclo Brayton) son la principal fuente de generacion de
energia eléctrica, es bien sabido que los NOx emitidos a la atmésfera pueden
causar dafios al ecosistema y son especialmente agresivos por su caracter
acido. La mayoria de las turbinas de gas queman gas natural, de alli que tienen
un alto impacto en la contaminacion ambiental por NOx, de tal manera los
investigadores y productores de turbinas de gas han centrado parte de sus
estudios en desarrollar técnicas que permitan reducir las emisiones de NOx en
las turbinas de gas. La mayor parte de los fallos en turbinas de gas estan
relacionadas con las altas temperaturas que se emplean en la camara de
combustiéon. Otro gran grupo se refiere al ajuste del proceso de combustion, y
asi el rendimiento y la estabilidad de llama se ven relacionados con estos
ajustes. Es por ello, que, si puede manipularse la velocidad tangencial en las
entradas de una turbina, se puede estudiar su efecto en el campo de
temperaturas y su impacto en el arrastre de la flama, generando un uso
eficiente del combustible, minimizando las emisiones de NOx y el potencial de
falla, y, por ende, un ahorro tanto en lo ecol6gico como econémico. El punto
principal es estudiar el cambio de velocidades en los angulos de un tobera en
relacion con las propiedades termodinamicas del flujo de trabajo y asi,
controlar y disminuir las emisiones de NOx a la salida. Se analiza el fendbmeno,
desde la perspectiva de la termodinamica y turbo maquinaria. Asi mismo se
establecen parametros de dimensionamiento a partir de las condiciones

operacionales. Posteriormente se elaboran 3 modelos geométricos a través



de un software de disefio especializado (ICEM, ANSYS), obteniendo asi el
campo de fluido. El cual es discretizado en volumenes de control para
optimizar la solucién. Finalmente, un método de solucion de dinamica de
fluidos (Fluent, CFD Post; ANSYS) es aplicado sobre la geometria, de tal
manera que permita el mejor entendimiento del fenébmeno de combustién. Por
medio de un modelo de turbulencia k-Epsilon, se estudian las emisiones del
contaminante NOX, al observar que al controlar la velocidad y la temperatura
(interactia con el comportamiento del NOx dentro de la camara de
combustion), al calcular el contaminante NOx a la salida, se pudo determinar
que las condiciones tanto de disefio como de operacion de la cadmara de
combustion en sus 3 disefios con angulos diferentes en el tobera son idoneas

para el funcionamiento de una turbina de gas.



ABSTRACT

Because the simultaneous increase of the pressure of strict emission
regulations and the objective of limiting global warming, the manufacturers of
gas turbines developed new techniques for combustion turbines clean energy
production from gas. Global change to the use of clean renewable energy still
has some restrictions in terms of the availability of reliable advanced
technologies and the cost of the application in comparison with conventional
fossil fuels. In many countries (Brayton cycle) gas turbines are the main source
of power generation, it is well known that the NOx emitted into the atmosphere
can cause damage to the ecosystem and are especially aggressive acid
character. Most of the gas turbines burn natural gas, from there that have a
high impact on air pollution by NOx, so researchers and producers of gas
turbines have focused part of their studies in developing techniques that will
reduce emissions of NOXx in gas turbines. Most of the failures in gas turbines
are related to the high temperatures used in the combustion chamber...
Another large group refers to the adjustment of the combustion process, and
so the performance and stability of flame are related to these settings. Is
therefore that, if the tangential speed at the entrances of a turbine, can
manipulate its effect on temperature field and its impact on the drag of the flame
generating efficient use of fuel, minimizing emissions of NOx can be studied
and the potential failure, and, therefore, both in ecological as economical
savings. The main point is to study the change of speeds in the corners of a
tobera in relation to the thermodynamic properties of the workflow and thus,
control and reduce NOx emissions output. The phenomenon is analyzed from
the perspective of thermodynamics and turbo machinery. Parameters of sizing
from the operational conditions are likewise established. Subsequently made 3
geometric models through a specialized design (ICEM, ANSYS) software, thus
obtaining the field of fluid. The one which is discretizado in volumes of control

to optimize the solution (Fluent, ANSYS). Finally, a method of solution of the



dynamics of fluids is applied to geometry, in such a way to allow better
understanding of the phenomenon of combustion (Fluent, CFD Post; ANSYS).
Through a k-Epsilon turbulence model, studied pollutant NOx emissions, noting
that by controlling the speed and temperature (interacts with the behavior of
NOx within the combustion chamber), to calculate pollutant NOx to the output,
it was determined that the conditions of both design and operation of the
combustion chamber in the 3 designs with different angles in the tobera are

suitable for the operation of a gas turbine.
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CAPITULO 1.

1.1 INTRODUCCION.

El tremendo aumento de la demanda de energia debido al aumento de la
poblacién y la economia rapida da como resultado un mayor nivel de
contaminantes atmosféricos y el calentamiento global. EI cambio global al uso
de energias limpias renovables todavia tiene algunas restricciones en términos
de la disponibilidad de las tecnologias avanzadas confiables y el costo de la
aplicacién en comparacion con los combustibles fosiles convencionales. Hasta
gue podamos tener esta conversion completa a energias renovables, se
aprecia el desarrollo de nuevas técnicas para la combustién limpia de
combustibles fésiles. Forzado por el aumento simultaneo de la presion de las
estrictas regulaciones de emisiones y el objetivo de limitar el calentamiento
global, los fabricantes de turbinas de gas desarrollaron nuevas técnicas de
combustion para la produccion de energia limpia en turbinas de gas. Estas
técnicas novedosas dependen de la modificacion en el sistema de combustion
existente o del desarrollo de nuevos quemadores para la produccion de
energia limpia. En esta investigacion, se presentan diferentes técnicas de
combustion limpia que incluyen; variabilidad del tipo de llama, disefio del
quemador y flexibilidad de combustible y oxidante. Las caracteristicas de
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combustion y emisién de diferentes tipos de llama incluyen: Las llamas de
combustion sin llama premezcladas / premezcladas, moderadas o intensas de
baja emision de oxigeno, combustion incolora distribuida e inyectores de bajo
remolino se presentan con sus limitaciones para las aplicaciones. (Medhat
Ahmed Nemitallah, 2018)

En muchos paises las turbinas de gas (Ciclo Brayton) son la principal fuente
de generacion de energia eléctrica, es bien sabido que los NOx emitidos a la
atmosfera pueden causar dafios al ecosistema y son especialmente agresivos
por su caracter acido. La creciente contaminacion de los NOx ha llevado a las
naciones tecnolégica e industrialmente mas avanzadas a limitar sus
emisiones. Debido a esto se han implementado normas ambientales que
hacen necesario el control de las emisiones de NO y NO2, conocidos como
Noxes o NOx. Dichas regulaciones demandan emisiones maximas de 25 ppm
(partes por millébn) de NOx para combustibles liquidos y de 10 ppm para gas
natural. Las emisiones de NOx tienen efectos adversos en la salud humana 'y

el medio ambiente.

Las emisiones de NO:2 tienen un efecto mas adverso en la salud humana que
el NO. El NO2 captura el oxigeno que transporta la hemoglobina y también
forma &cida en los pulmones de ahi que es mas téxico que el CO: para la

misma concentracion.

La mayoria de las turbinas de gas queman gas natural (el cual puede
modelarse, para célculos previos, como CH4: metano) de alli que tienen un
alto impacto en la contaminacion ambiental por NOx, de tal manera los
investigadores y productores de turbinas de gas han centrado parte de sus
estudios en desarrollar técnicas que permitan reducir las emisiones de NOx en

las turbinas de gas. Esta preocupacion esta altamente relacionada con el
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aumento que se ha logrado en la temperatura de combustion, o temperatura
de entrada, con el propdsito de mejorar la eficiencia térmica de la turbina, pero
dicho aumento, como se anoté anteriormente, trae consigo un efecto

indeseable, la formacion de emisiones de NOX.

La mayor parte de los fallos en turbinas de gas estan relacionadas con las altas
temperaturas que se emplean en la cAmara de combustion y en las primeras
filas de alabes de la turbina de expansion. Otro gran grupo se refiere al ajuste
del proceso de combustién, y asi el rendimiento y la estabilidad de llama se
ven relacionados con estos ajustes. Y, por ultimo, al igual que ocurre con los
motores de gas, las negligencias de operacion y mantenimiento estan detras
de muchos de los problemas que se viven con turbinas de gas, y

especialmente, detrds de las averias mas graves.

Es por ello, que, si puede manipularse la velocidad tangencial en las entradas
de una turbina, se puede estudiar su efecto en el campo de temperaturas y su
impacto en el arrastre de la flama, generando un uso eficiente del combustible,
minimizando las emisiones de NOx y el potencial de falla, y, por ende, un

ahorro tanto en lo ecolégico como econémico.
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1.2 ESTADO DEL ARTE.

Hoy en dia, el disefio de turbina de gas que se ha impuesto esta basado en un
compresor axial multietapa, una camara de combustion interna y una turbina
de expansion, todo ello construido de una forma bastante compacta que da
idea de un equipo unitario. Pero al disefio de turbina predominante en la
actualidad se ha llegado después de una larga evolucion desarrollada a lo

largo del siglo XX.

Se menciona que la primera turbina de gas realmente construida fue
concebida por J.F. Stolze en 1872 a partir de una patente de Fernlhougs, y
construida realmente entre 1900 y 1904. Constaba de un compresor axial
multietapa, un intercambiador de calor que precalentaba el aire antes de entrar
en la camara de combustién, utilizando los gases de escape de la turbina para
este fin, y una turbina de expansion multietapa. A partir de ahi, numerosas
investigaciones se han realizado para determinar los comportamientos de los

fluidos con diferentes caracteristicas y reacciones.

En el afio 2010, [Vincent Fichet, Mohamed Kanniche , Pierre Plion, Olivier
Gicquel] un articulo propone un procedimiento optimizado para dividir el campo
de flujo reactivo en zonas homogéneas consideradas como Reactores

Perfectly Stirred (PSR). Una vez conectados, dan como resultado una Red de
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Reactores Quimicos (CRN) que produce una composicién detallada de las
especies y la temperatura en la camara de combustién. Luego, se realizan
estudios de sensibilidad para estimar la influencia de la humedad del aire y la
carga de la turbina de gas en las predicciones de NOx. bar). Finalmente, la
metodologia RN ha demostrado ser eficiente para estimar emisiones de NOx
con precision con un tiempo de respuesta corto (pocos minutos) y requisitos

de CPU pequeiios.

Desde los inicios de las turbinas a gas el gran reto ha sido trabajar con altas
temperaturas ya que la potencia esta ligada a ello. Donde los primeros
desarrollos datan en Gran Bretafia. El primer estudio fue realizado por el
britanico White para un turbo reactor implementando un método de
preparacion del liquido combustible para la combustion, esto fue, vaporizando
antes de la combustién el hidrocarburo pesado.

Hoy en dia se han realizado numerosos estudios sobre sistemas y procesos
de combustion con el fin de mejorar la eficiencia del fenobmeno. Un estudio
realizado [Fuligno et. al 2009] hace mencidén sobre la investigacion de los
parametros optimos para disefiar” una camara de combustion en aplicaciones
de microturbinas a gas, basandose en la aplicaciéon de un algoritmo el cual
determina la forma de la geometria. De igual forma el disefio se caracterizé
para obtener bajas concentraciones de las emisiones de NO y CO, minimizar
las pérdidas de presion y obtener un factor patron bajo en el perfil de
temperaturas donde el limite es 1. No obstante el modelo de optimizaciéon esta
disponible solo para geometrias simplificadas. En una publicacion se hace
referencia a la reduccion de emisiones contaminantes, los sistemas de
combustiéon con mezcla pobre dan lugar para reducir el impacto de NOx; asi
como aumentar el control de las temperaturas desarrolladas en el interior de
la camara de combustion [Dunn-Rankin 2008; Hayashi y Yamada 2000; Razak
2013].
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Recientemente, en el afio 2015 [Yichao Li, Renfu Li,Dinggen Li, Jianye Bao,
Peng Zhang], se realizé un estudio acerca del rendimiento de la combustién
de un camara de combustion no premezclado con una turbina ranurada, se
investigd experimental y numéricamente. Los perfiles de velocidad vy
temperatura en aguas abajo del remolino se midieron tanto en experimentos
de flujo en frio como de combustion. La concentracion de emision de CO2 se
midio utilizando un analizador de gases de combustion y se determiné en
consecuencia la eficacia de la combustion. Un estudio presenta un analisis
numérico de un cAmara de combustién parcialmente premezclado de NOx bajo
para turbina de gas, cuyo proceso de premezcla dentro del camara de
combustion utiliza el enfoque RANS CFD estandar. Los perfiles resultantes en
diferentes puntos de prueba se utilizaron para realizar simulaciones reactivas
de una plataforma de prueba experimental, donde se midieron las emisiones
de NOx de escape. Se encontré una configuracion numérica confiable que
compara las emisiones de NOx pronosticadas y medidas en diferentes
condiciones de operacion y las relaciones de division entre el combustible
principal y el piloto. La configuracién numeérica calibrada se empleé luego para
explorar posibles modificaciones en los criterios de inyeccion de combustible
y divisién de combustible, con el objetivo de minimizar las emisiones de NOx
de escape [A. Andreini, 2015].

Otro aspecto importante en el proceso de combustion es el tipo de flama de
un sistema. De flama difusa, que esta ligado a los procesos con sistema de
inyeccion de combustibles dentro de la camara de combustion, y de flama
premezclada, donde el combustible es mezclado previamente a la reaccion;
[Norton y Velachos 2003; Kassem et. al 2011].


http://www.sciencedirect.com/science/article/pii/S0735193315001001#!
http://www.sciencedirect.com/science/article/pii/S0735193315001001#!
http://www.sciencedirect.com/science/article/pii/S0735193315001001#!
http://www.sciencedirect.com/science/article/pii/S0735193315001001#!
http://www.sciencedirect.com/science/article/pii/S0735193315001001#!
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1.3 OBJETIVO:

Caracterizar mediante Dinamica de Fluidos Computacional, el efecto de la
velocidad tangencial en el comportamiento del flujo como mecanismo
regulador de las emisiones de NOx en camaras de combustidn de turbinas de

gas con entradas de aire tangenciales.

1.4 OBJETIVOS PARTICULARES:

-Generacion de un modelo en 3D de la camara de combustion que seré
empleado en los andlisis con CFD (Computacional Fluid Dynamics).
-Definicién de las condiciones de operacion para realizacion de los célculos
con CFD.

-Célculos de CFD de la dinAmica de fluidos y de la combustion en la cAmara
de entradas tangenciales.

-Analisis de la combustion bajo distintas condiciones de operacién: diferentes
velocidades tangenciales.

-Calcular numéricamente las emisiones de NOx para las diferentes

velocidades y diferentes angulos de entrada de aire.

1.5 HIPOTESIS.
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A mayor magnitud de velocidad de flujo en las entradas tangenciales, mayor
control de arrastre de flama, y menor emisién de NOx en turbinas de gas con
entradas tangenciales.

1.6 ALCANCES.

La experimentacion se realizara sélo para la parte de dinamica del flujo sin

considerar la combustion. Se considerara combustion No-premezclada.

CAPITULO 2.

2.1 MARCO TEORICO

El objetivo de este capitulo es proporcionar una revision de los aspectos
basicos de la combustién, mismos que se tomaron en cuenta en el desarrollo

de este trabajo.

2.2 Turbinas de gas.

2.2.1 Teoria sobre camaras de combustion para turbina de gas.

En ella tiene lugar la combustion a presion constante del gas combustible junto
con el aire. Esta combustidn a cierta presion obliga a que el combustible sea
introducido al nivel de presion requerido por la turbina de gas, que oscila entre
16 y 50 bar. Debido a las altas temperaturas que pueden alcanzarse en la
combustion y para no reducir la vida util de los componentes de la camara, se
trabaja con un exceso de aire, utilizando del 300 al 400% del aire teédrico

necesario para la combustién, con lo que se consigue por un lado reducir la
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temperatura de flama y por otro refrigerar las partes méas calientes de la
camara. Parte del aire que procede del compresor, se dirige directamente
hacia las paredes de la camara de combustion para mantener su temperatura
en valores convenientemente bajos. Otra parte se hace circular por el interior
de los alabes de la turbina, saliendo por orificios en los bordes que crean una
pelicula sobre la superficie de los alabes.

Cualquier sistema de turbina de gas consiste en un compresor, una camara
de combustidon y de una turbina. En esta seccion centraremos la atencion en
el dispositivo de combustién. Una adecuada combustion es uno de los factores
mas importantes de estos sistemas, ya que gracias a la combustién se lleva a
cabo la transformacion de la energia del combustible en energia térmica.
Ademas, es donde se tiene el control de la temperatura y de la produccién de

gases contaminantes que llegan a la turbina (Giampaolo, 2012).

.QL.

fuel—» camara de

combustion

A W.. W,

[ T e T

compresor — " turbina —

= —

aire productos

Figura 2.1 Proceso de combustion en una turbina de gas

El proceso de la combustion dentro de la camara de combustion debe estar
controlado y tener ciertas caracteristicas para lograr que la ?ama permanezca

encendida. Es por eso que el disefio de camaras de combustidn tienen que
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presentar caracteristicas que mejoren el proceso de combustion, tales como:
estabilidad de la llama, evitar la formacion de depdsitos de carboén, pérdidas
de calor, tener bajas emisiones de gases de escape, asi como facilitar el
encendido de la camara, entre otras. Antes bien comenzaremos describiendo

las caracteristicas principales de una cAmara de combustion.

La mision de las camaras (Fig 2.2), es realizar la combustion de la mezcla aire-
combustible y entregar la energia resultante a la turbina a una temperatura
permisible para su correcto funcionamiento. El rendimiento de la combustion

oscila alrededor de 0,95 y se define como el cociente entre la temperatura

absoluta que alcanza en la camara.

Las exigencias fundamentales de una camara son:

1. Estabilidad del proceso de combustion que asegure un trabajo del motor
sin fallo.

2. Valores altos de energia obtenidos por unidad de volumen, lo que
implica dimensiones minimas para un determinado valor de energia
calorifica.

Campo uniforme de temperaturas a la entrada de turbinas.

4. Posible reencendido en caso de apagado.

Comodidad de entretenimiento de la cdmara, es decir, que sea facil

realizar inspecciones, etc.

La eleccion de un tipo particular de camara de combustién es ligada
fuertemente a las especificaciones de operacion del sistema. Aunque también
es influenciado por la disponibilidad de espacio, es decir las dimensiones del
sistema. Por lo que una camara de combustion debe cumplir con algunos
requerimientos que dependen del tipo de sistema, la siguiente lista menciona

las principales:
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Alta eficiencia de combustion.

Ignicidn confiable.

Estabilidad de flama.

Baja pérdida de presion.

Distribucién uniforme de temperatura en la salida.
Bajas emisiones de gases de escape.

Libre de pulsaciones de presidon que inducen inestabilidad.
Tamafio y forma compatible con el espacio del sistema.
Costo minimo de disefio y manufactura.

Facilidad de mantenimiento.

Durabilidad.

Compatibilidad con combustibles sintéticos, bio-combustibles y multi-

V V. V V V VYV YV V V V V VY

combustibles.

2.2.2 Tipos de camara de combustion.

El calor se introduce en las turbinas de gas a través de la camara de
combustion. Esta camara recibe el aire comprimido proveniente del compresor
y lo envia a una elevada temperatura hacia la turbina expansora, idealmente
sin pérdida de presién. De esta forma, la camara de combustion es un
calentador de aire donde el combustible, mezclado con mucha mayor cantidad
de aire que lo que corresponderia a una mezcla estequiométrica aire-gas. La

figura 2.3 nos muestra un ejemplo de una camara de combustién tipo anular.
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Tubo de llama camara combustion

Alabes guia salida
compresor AP

Carcasa interior
cadmara combustion——_1=/

Boquilla pulverizacion
cembustible

Brida ensamblaje  Colector combustible

al compresor Orificios aire terciario

Figura 2.1 Esquema grafico de camara de combustion tipo anular.
[aeromodelbasic.blogspot.mx]

Existen varios tipos de camaras de combustion, pero en general pueden

agruparse en tres categorias: a) tubulares, b) las anulares (la cual utilizamos

en el proyecto) y c) las tubo anulares.

2.2.2.1 Céamara de combustién Tubular.

Este tipo de camara de combustion (figura 2.2) fue cominmente empleado en

los primeros disefios de turbinas de gas. Un sistema de combustién puede

tener una o varias cAmaras tipo can, cada una conformada por un inyector de

combustible, una pared perforada en forma cilindrica o tubular (liner) y una

cubierta individual que la contiene. Las camaras estan interconectadas por

pequefios tubos de propagacion de llama que permiten que la combustion

iniciada por los inyectores o bujias posicionadas en dos de las camaras, para

dar la chispa de encendido.
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Este tipo de cAmaras de combustion facilita su mantenimiento ya que pueden
repararse o reemplazarse las camaras individuales y no todo el conjunto. Sin
embargo, no aprovecha eficientemente el espacio y requiere una mayor
superficie de metal para contener el flujo de gas en este tipo de camaras el
aire procedente del compresor se divide en una serie de corrientes separadas

cada una de las cuales alimenta a una camara de combustion.

Estas camaras se encuentran espaciadas alrededor del eje que une el
compresor y la turbina y esta alimentada con su propio chorro de combustible
procedente de una linea de alimentacion comun. Este tipo de disposicidon es
adecuada cuando se trabaja con compresores centrifugos pues el caudal de

aire ya sale dividido en varias corrientes.

Cada una de sus camaras interiores cuenta con una carcasa individual.

[ubular

Figura 2.2 Representacion basica de una camara de combustion tipo tubular.
[Lefebvre et. Al 2010, pagina 10]

2.2.2.2 Camara de combustion Anular

Este tipo de camara de combustion (figura 2.3) esta reemplazando a los tipos
can-annular en las maquina mas modernos. Consiste en una pared perforada
o liner y una cubierta dispuestas en forma anular. Varios inyectores se instalan

a lo largo de la circunferencia de la cAmara de combustion para suministrar el



27

combustible necesario y dos bujias proporcionan la energia para la ignicién de
la mezcla. Esta configuracion hace que las camaras de combustion tipo Anular
tengan mejores caracteristicas en cuanto a eficiencia térmica, peso y longitud.
La menor superficie metalica requerida para contener el flujo de gases hace
gue se requiera menos aire para su enfriamiento. Dependiendo de la forma en
que el flujo pasa por la cAmara de combustion Anular, esta puede ser de flujo

directo o flujo reverso.

Existe una Unica camara que rodea el eje del rotor, con esto se aprovecha al
maximo el espacio existente entre el compresor y la turbina, teniendo por ello
menores pérdidas de carga. Sin embargo, la distribucion de combustible es

menos homogénea y estructuralmente es mas deébil. Es solo una camara.

Anular

Figura 2.3 Figura 2.5 Representacion basica de una camara de combustion tipo
anular. [Lefebvre et. Al 2010, pagina 10]

2.2.2.3 Céamara de Combustion Tubo anular.

Este tipo de camaras de combustion (figura 2.4) es ampliamente usado en los
motores de turbina de gas modernos. Suele constar de una cubierta exterior
anular que contiene varias paredes cilindricas perforadas, cada una con un
inyector de combustible e interconectadas entre si por pequefios tubos de
propagacion de llama. Debido a que una sola cubierta contiene las paredes
cilindricas perforadas o lineales, se ahorra peso por la menor cantidad de

metal empleado y se obtiene un mejor aprovechamiento del espacio. Es una
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combinacion de las dos anteriores, la cAmara misma es anular, mientras que
los tubos de llama son individuales. Todas sus camaras interiores estan

cubiertas por una carcasa.

Tuboanular

Figura 2.4 Representacion basica de una camara de combustion tipo anular.
[Lefebvre et. Al 2010, pagina 10]

2.2.2.4 Micro-cAmaras de combustion

Las caracteristicas de un dispositivo de camara de combustiébn para un
sistema de microturbina, no diferencia de una camara de combustion como las
antes mencionadas. Pero su tamafio y forma si, por lo que para estos sistemas
existe una mejora continua de los dispositivos de combustion. Esto convierte
el estudio de camaras de combustion un caso particular para cada sistema de
tamafio micro, ya que su principal defecto son las altas temperaturas con las
que opera. La ventaja de un dispositivo de esta clase no solo es su tamafio, si
no la capacidad de disminuir las emisiones contaminantes, trabajar con otros

combustibles y ocupar flujos pequefios de combustible.

Una caracteristica muy comun en estos tipos de camaras es la forma de como
estabilizan la flama, la mayoria incluye el uso de un estabilizador por
arremolinamiento, el cual da un efecto de flujo toroidal al flujo de aire. De esta
forma se mejora el mezclado, se reducen las emisiones y mantiene la flama

anclada por la zona de baja presion que se forma [Tuccillo y Cameretti 2005].
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2.3 Combustién

Parte importante de esta investigacion es la combustion, la cual, define las
caracteristicas de la camara de combustion. La combustion se define como la
reaccion que se produce entre un material oxidable y el oxigeno, la cual se
revela a través de la flama y genera la liberaciébn de energia. Es decir, la
combustion implica la oxidacion de un elemento mediante un proceso que se
hace visible por el fuego y que incluye el desprendimiento de energia a modo

de luz y calor.

Para el desarrollo de esta reaccion quimica, se necesita una sustancia capaz
de arder y una sustancia que genere la combustion (el comburente). Por lo
general el comburente es el oxigeno. La reaccion hace que los componentes

del combustible se oxiden.

Parte importante es la relacion de equivalencia, la cual permite establecer la
relacion entre los elementos. Un combustible, para comenzar la combustion,
debe alcanzar la temperatura de ignicion. Esta temperatura supone que sus
vapores arden de manera espontanea. Una vez que el combustible llega a su

temperatura de ignicion, empieza la combustion.

La dinamica de fluidos se utiliza en conjunto con la quimica de reaccion para
el estudio de este fendmeno. Se reconocen diversas investigaciones mediante
las cuales explican cudl es el proceso de la combustion cuando es precedida
por un flujo turbulento. Por lo tanto, en el transcurso de este capitulo se
enunciaran los aspectos mas importantes para poder comprender la

combustion.

2.3.1 Proceso Quimico de combustidn
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El proceso de combustion en un sistema de microturbina y en cualquier otro
tiene lugar dentro de la cAmara de combustion. Donde se tiene control de las
temperaturas a fin de evitar que los alabes de la turbina se expongan de forma
directa con las temperaturas de la flama. Puesto que todas reacciones
quimicas de combustidén son acompafiadas por liberacion de la energia, la cual
se manifiesta en forma de calor y que es posible determinar por el incremento

de entalpia.

Q= AH (2.1)

Donde Q es el calor sumado y AH es la entalpia

Inicialmente para que se pueda llevar a cabo la combustion deben mezclarse
dos sustancias, en este caso un fluido oxidante y un fluido reactante es decir
una mezcla aire-combustible. La mezcla aire-metano de la ecuacion (2.2) es

un ejemplo de una reaccién de combustion:

CH4 + 202 + 7.52N2 —— CO2 + 2H20 + 7.52N2 (2.2)

Como las temperaturas generadas por esta mezcla son elevadas, la cantidad
de aire suministrado al combustible tiene que ser mayor que la cantidad de
aire tedrico para disminuirlas. Esto define la condicion dejando que la
temperatura de la flama quede en funcion de la relacion de equivalencia ().

La Figura 2.5 muestra su comportamiento.

De modo que existen tres tipos de condicibn de mezcla: mezcla rica en
combustible cuando ¢ > 1, mezcla estequiométrica ¢ = 1 y de mezcla pobre @

< 1. Para determinar qué tipo de condicién de mezcla se estd manejando se
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tiene el siguiente ejemplo con la ecuacion 2.3.

lemperatura de flama

@<l 1.0 =1

P = relacion de equivalencia

Figura 2.5 Variacion de la temperatura de flama respecto a la relacion de equivalencia.
[Glassman, 2008, pagina 23]

De la ecuacion 2.2 se supone un aumento de 20% de aire en exceso, por lo
tanto, da como resultado lo siguiente:

CH4 +2.402 + 9.024N2 — CO2 + 2H20 + 9.024N2 + 0.402 (2.3)

Ahora bien, una vez realizado el aumento de la cantidad de molar de aire se

determina la masa de cada elemento:

para la ecuacién 2.4 se tiene:

16.04246 + 63.9976 + 210.660768 —— 44.0095 + 36.03056 + 210.660768 (g)

para la ecuacién 2.5 se tiene:

16.04246+76.79712+252.79292 -—
44.0095+36.03056+252.79292+12.79952 ()

Ahora bien, se calcula la relacion combustible-aire para cada reaccion con la
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siguiente ecuacién por sus siglas en ingles FAR (Fuel-Air Ratio):

FAR :W (2.6)

Masaaire

Aplicando la ecuacion 2.6 anterior se tiene:

16.04246 (g) = 0.0584088

FAR io = =
estequio = 5 9976(g) + 210.660768(g)

2.7)

16.04246(g)
76.79712(g) + 252.79292(g)

FARae = =0.048674

Donde FARestequio €S la relacion de la reaccion estequiométrica y FARae la
relacion de reaccion con aire en exceso. Ahora bien, la relacién de
equivalencia ¢ esta definida por las dos anteriores como lo indica la siguiente

ecuacion:

_ FARae
¢ FARestequio

(2.8)

Aplicando la ecuacién 2.7 se obtiene:

0.048674 _
0.0584088

0.83

El resultado de ¢ = 0.83 indica que se trata de una mezcla en condiciones
pobres de acuerdo con la grafica de la Figura 2.8. Este tipo de mezcla es usada
ampliamente en sistemas de turbinas de gas ya que mejora los niveles de
temperatura y emisiones contaminantes. Ligado a esto en el proceso de
combustion ocurre un cambio de energia que es asociado a la reaccion, donde

los reactantes y los productos estan es estado apropiado. Este cambio es
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conocido también como calor de reacciéon. El cual incrementa la velocidad de

reaccion.

Aunado a este fendmeno de reaccion esta la formacion de NOx, el cual es
determinado por las altas temperaturas, donde las moléculas de nitrégeno,

reaccion de la forma siguiente:

O + N2 - N + NO 294.135kJ (2.9)

N+ 02 - O + NO (2.10)

También existe una tercera ecuacion de reaccion particular a las condiciones

cercanas a la mezcla estequiométrica y rica en combustible.

N + OH —-H + NO (2.11)

Con lo anterior queda claro que la produccion de NOx esta ligada con el
incremento de la concentracién de oxigeno y aumenta su produccion al doble
por cada 90K de temperatura mas alld de los 2000K, lo cual lo vincula a la
dependencia de las altas temperaturas, pero no del tipo de combustible [Ansys
2015].

2.3.2 Tipos de flama en combustion.

Mediante la quema de combustible dentro de la camara de combustion interna
se puede obtener energia mecanica para diferentes fines. La combustion es
un fenobmeno complejo ya que dependiendo de la relacion de la mezcla aire
combustible y de las velocidades con la que entra a la camara de combustion,

las reacciones quimicas describiran un proceso de combustion laminar o
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turbulento. La flama es consecuencia de la reaccion quimica y define el medio
en el que se desarrollan las reacciones. Como tal, puede adoptar diferentes

formas segun el medio donde se realice el proceso de la combustion.

Dependiendo el tipo de mezcla, la combustién puede ser pre-mezclada, como
es el caso en estudio. A continuacion, se describen los tipos de combustion

tanto laminar como turbulento.

2.3.2.1 Combustién laminar y turbulenta.

En la combustion laminar se supone gue en la mezcla aire-combustible el perfil
de velocidades es igual por lo que el frente de flama tiene la forma que se
muestra en la figura 1. Este frente de flama, cuyo limite es esférico en el inicio
de la combustion, va de los gases quemados hacia la mezcla fresca tal como
ocurre la transferencia de calor. Las condiciones se caracterizan en que la
mezcla fresca, o de baja temperatura, de acuerdo a la ecuacion
estequiométrica, tendra una alta concentracion de oxigeno y minima cantidad
de diéxido de carbono y monéxido de carbono mientras que la mezcla
guemada, tendra minima cantidad de oxigeno pero altas concentraciones de
diéxido y monoxido de carbono a altas temperaturas. La velocidad de
combustion en condicion laminar es funcion de la temperatura generada en

la quema de combustible, de la presion y de la composicion de la mezcla.

En una flama turbulenta la mezcla aire-combustible es homogénea en cuanto
a composicion, pero ofrece un comportamiento anisotropo en cuanto a
componente de la velocidad lo que da lugar a la aparicion de numerosos

vortices donde se producen velocidades altas.
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2.4 Dinamicade fluidos y Dinamica de Fluidos Computacional (CFD)

En este capitulo se presentan las leyes que gobiernan el movimiento de los
fluidos, los conceptos de dindmica de fluidos computacional (CFD) y los
modelos de turbulencia que se utilizaron en este proyecto de tesis.

Antes de plantear el modelo de dinamica de fluidos para el analisis de los
perfiles de velocidades de un rotor, es importante establecer los conceptos,
teorias y teoremas de las cuales se basa la dinamica de fluidos. Es necesario
realizar un modelo con el cual se pueda analizar apropiadamente la dinamica
de fluidos dentro del pasaje o através del perfil, dicho modelo nos dara datos
utiles como el de las velocidades de la distribucion del aire en cada una de sus
direcciones, asi también nos proporcionara datos de temperatura para poder

evaluar la eficiencia y/o perdidas dentro del mismo.

En la actualidad, se han desarrollado métodos complejos que permiten la
comprensioén y solucion a distintos fenomenos. Computational Fluid Dynamics
(CFD, dindmica de fluidos computacional) es una herramienta que presenta
una asombrosa flexibilidad, precision y amplitud de la aplicacién. Sin embargo,
es posible que la CFD de calidad, que proporciona datos para ayudarle a
optimizar sus disefios, no esté a su alcance si no elige su software con
cuidado. Para obtener resultados de CFD de calidad, se necesita un software
de calidad. EI CFD de ANSYS va mas alla de la obtencion de resultados
cualitativos, ya que proporciona predicciones cuantitativas precisas de
intercambio e interacciones de los fluidos. Estos datos descubren
oportunidades inesperadas para su producto: oportunidades que incluso los

analistas de ingenieria con experiencia podrian omitir.
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2.4.1 Concepto de fluido de combustién y flujo

El fuido de combustion se define como una sustancia que se transforma
continuamente. Este mismo se puede clasifcar segun sus propiedades tales
como la presion, temperatura, densidad, entre otras, por lo que en este trabajo
se trata con un fuido con propiedades de estado gaseoso. Dado que la fuerza
de cohesion entre las moléculas de un gas es muy pequefa se desprecia,
provocando que la menor fuerza aplicada a las particulas del fluido ocasione
movimiento, esto se conoce como flujo (White 2003). Del cual existen dos
tipos: flujo laminar, donde la trayectoria de las particulas en movimiento tiene
un orden homogéneo y ?flujo turbulento, donde la trayectoria de las particulas
en movimiento es aleatoria.

Osborne Reynolds fue el primero que pudo hacer una distincion entre ambos
flujos, por lo que para determinar si un flujo es laminar o turbulento se utiliza
el numero de Reynolds. El cual es una medida de la razén de la fuerza de
inercia sobre un elemento de fluido a la fuerza viscosa sobre un elemento, y

es denotado como se muestra en la ecuacion 2.12:

Re = pTV‘ (2.12)
Donde p es la densidad del fluido, v es la velocidad del fluido, | es una longitud
caracteristica y p la viscosidad dinamica. De manera que un flujo se considera

laminar si Re es menor a 2100 y es turbulento si Re es mayor a 4000 [Munson
et. al 2013].

Tomando en cuenta que la mayoria de los procesos de combustion en
sistemas de turbinas de gas estabilizados por arremolinamiento trabajan con
flujos turbulentos y compresibles. Asi que se deben de tomar en las cuentas

las leyes de conservacién de masa, momento y energia que se aplican a un
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volumen de control que representa al fluido. Dicho volumen de control actua
como un medio continuo para el estudio del fluido en movimiento. La
descripcion Euleriana caracteriza a dicho flujo en funcién de la posiciéon y el
tiempo. Se obtiene informacién del flujo en términos de un punto fijo en el

espacio a lo largo del tiempo. Esto es:
—-V=>V(y,zt)(2.13)
Por otro lado, como el flujo es compresible y es considerado como un gas ideal
se describe por la siguiente ecuacion:
pV =RT (2.14)

donde p es la densidad del fluido, V es el volumen ocupado, R es la constante
de los gases ideales y T es la temperatura del fluido. Aplicada al estudio del

fluido, permitira conocer las temperaturas y presiones en el sistema.

2.4.2 Conservacion de masa

La conservacion de masa o mejor conocida como ley de continuidad, establece
gue la masa contenida en un volumen de control se mantenga constante

mientras se mueve a través de un campo de flujo [Andersson et. al 2012].
‘;_‘t’ +V-pV=0 (2.15)

Para un flujo compresible se tiene:
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VpV=0 (2.16)

2.4.3 12 Ley de la Termodinamica - Conservacion de energia

La primera ley de la termodinamica en palabras es:

La razén de La razén de cambio La razén de cambio neta de
cambio de neta de energia energia afadida por
energia en — afiadida por T transferencia de trabajo en
un sistema transferencia de calor un sistema

en un sistema

El principio de conservacién de energia est4 basado en la primera ley de la
termodinamica. Se establece que la energia total de la particula fluida es
constante, siempre que no existan aportes energéticos por transferencia de
calor o trabajo. De acuerdo al criterio termodinamico, se considera positivo al
trabajo desarrollado por la particula, y como negativos el trabajo consumido

por la particula y el calor cedido por la misma; se tiene:

dE -5Q + 8W = 0 (2.17)

2.4.4 Conservacion de momento

La ecuacion que define la conservacion de momento en un fluido en



39

movimiento se basa en la segunda ley de Newton, que se aplica a una
particula, donde las fuerzas de volumen, de superficie y de inercia que la

mantienen en equilibrio se resumen en la siguiente ecuacion:

_ — 0P  0txx dtyz | 0tzx
+ V- (puv) = T 3 + o +——+ pfx (2.18)

d(pu)
at

La ecuacion 2.18 tiene su base en las ecuaciones de Navier-Stokes que

describen el movimiento de un fluido [Anderson 1995].

245 CFD

La valorizacion de prototipos por medio de herramientas computacionales es
ahora una necesidad obligada en el desarrollo de nuevos productos en la
mayoria de los sectores industriales. La integracion de la dinamica de fluidos
computaciones, CFD por sus siglas en inglés, contribuye como una
herramienta de analisis. Mediante aproximaciones numeéricas estos métodos
se aplican a modelos que impliquen interaccion con algun fluido. Esto
constituye una nueva era en el estudio y desarrollo en disciplinas como la
ingenieria.

Los métodos por CFD consisten principalmente en obtener una solucion
numeérica basandose en las ecuaciones de conservacion en su forma integral
mediante la seleccidén de ecuaciones diferenciales que representen el sistema,
aplicadas a dominios en espacio y tiempo de flujos complejos.

El hecho de reproducir fendbmenos y dar soluciones a problemas de flujos
dindmicos, no quiere decir que la solucién es exacta. Se debe tener presente
de que se trata de aproximaciones, por lo cual siempre habra un margen de

error entre fendmeno experimental y el numérico. Esto lleva al acto de saber
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interpretar los resultados, una forma sencilla es la visualizacion por medio de

gréficas, mapas de contorno, mapas de vectores y lineas de trayectoria.

Las aproximaciones de los célculos numéricos siguen un método de solucién,
que consiste en pre-proceso, proceso y post-proceso. El pre-proceso es la
etapa donde se realiza la generacion un dominio dividido en volimenes de
control finitos para la solucion de las ecuaciones de movimiento. La division
del dominio se llama discretizacion o mallado, que puede ser estructurado o
no estructurado. En la malla estructurada los volimenes de control estan
ordenados y son de forma hexaédrica de tal manera que disminuye el tiempo
de céalculo. Caso contrario pasa con la malla no estructurada, sin embargo, la
ventaja de esta malla es que se puede implementar en cualquier dominio por
muy complejo que sea. En esta misma etapa se establecen las condiciones de

frontera a las cuales se requiere reproducir o estudiar un fenémeno.

En la etapa de procesamiento se establecen los modelos numéricos que se
disponen en CFD y que son resueltos por métodos iterativos. Un criterio de
convergencia define si el proceso de solucién ha terminado o no, tomando en
cuenta la precisién y eficiencia del modelo empleado. Por “ultimo en la etapa
de post-proceso los resultados se presenta de forma visual y grafica para su
interpretacion en base al estudio y la relacién que presenta con el fenbmeno,

para llegar a un conclusion acerca de este.

Como parte de un buen uso de esta herramienta de CFD se debe de tener en
cuentaciertoscriteriosquepermitancomprobarlaincertidumbreoexactitudde los
calculos. Uno de esos criterios es la validacion por medio de datos
experimentales del fendmeno analizado. Otro criterio es evaluar
sistematicamente el método empleado. Empezando con la consistencia de la

discretizacion; la estabilidad de los métodos iterativos, es decir, cuando no
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diverge; la convergencia del célculo; conservacién, es cuando el método
numérico cumple con las leyes de conservacion en la solucion del fenémeno;
factibilidad, es decir tomar en cuenta la complejidad del fendmeno para ser

tratado directamente o mediante diferentes soluciones numeéricas.

La amplia aplicacion de CFD es diversa, ya que dia a dia se ha ido mejorando
al tiempo que la tecnologia avanza, ya que depende en gran parte de los

recursos computacionales.

2.4.6 Simulacion en CFD

Las etapas para llevar a cabo una simulacion de CFD son: pre-
procesamiento, procesamiento y post-procesamiento. En la etapa de pre-
proceso se realiza la generacién de un mallado de voliumenes finitos. Para
la generacion del mallado se realiza la discretizacién del dominio o modelo.
La discretizacidn consiste en la aproximacion de las variables de campo en
un nudmero finito de puntos llamados nodos. Para volumen finito la
discretizacion se hace en volumenes finitos donde se resolveran las
ecuaciones de movimiento. Existen dos tipos de mallado: estructurado y no
estructurado. El mallado estructurado consta de cuadrilateros en 2D y
hexaedros en 3D y estén identificados por las coordenadas cartesianas. Por
otro lado el mallado no estructurado estd compuesto por la mezcla de
cuadrilateros y triAngulos en 2D vy tetraedros y hexaedros en 3D.
Generalmente el mallado estructurado es utilizado en geometrias simples.
En el caso de este proyecto, las geometrias con las que se trabajé son
complejas ya que estan compuestas por curvas en su mayoria, por esta
razon el mallado no estructurado fue el mas apto para llevar a cabo la
discretizacion. También se plantea la formulacion del problema a resolver,
sus ecuaciones gobernantes y se establecen las condiciones de frontera.
Las condiciones de frontera fijan valores en un tiempo t = 0, en cuanto estos

valores se encuentren mas cercanos a la solucién menor sera el tiempo de
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cOmputo para alcanzar la convergencia. Estos factores son dependientes
del tipo de analisis que se quiere realizar, asi como de la capacidad

computacional con la que se cuenta.

Durante la etapa de procesamiento, se resuelven numéricamente las
ecuaciones gque gobiernan el sistema aplicadas a los dominios resultantes
de la discretizacion. En esta etapa se aplica el modelo de turbulencia
seleccionado, asi como su tipo de interpolacion, se configura el resolvedor
y se definen condiciones de frontera al modelo, los cuales se abordan en

secciones posteriores.

Como se menciond anteriormente, los resultados obtenidos corresponden a
los valores en cada punto de la malla obtenidos con la resolucion de las
ecuaciones algebraicas. En la etapa de postprocesamiento una parte
importante es la representacion grafica de los resultados lo cual permite una
visualizacion répida y atractiva. Esta etapa permite el analisis de los
resultados y la obtencién de conclusiones sobre el fenémeno estudiado el
cual es el mas importante del postprocesamiento. Se incluye la validacion la
cual consiste en la comparacion de los resultados obtenidos con otros
realizados con anterioridad. La comparacion se puede hacer con otros
analisis de CFD realizados, otros métodos numéricos, analiticos y/o
experimentales. La aplicacion de CFD es extensa e involucra una gran
cantidad de campos de ingenieria como: aerodindmica, hidrodinamica,
motores, turbomaquinas, transferencia de calor, combustion, ingenieria de
procesos, hidraulica, ingenieria biomédica, meteorologia y electronica entre
otras. Ademas, proporciona informacion bastante valiosa que no puede ser

vista u obtenida durante una practica experimental, entre otras ventajas.
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2.4.7 Modelos numéricos de CFD

Para la solucién de diversos fendmenos existen diferentes modelos numéricos.
Basicamente la eleccion del modelo depende de la clase especifica del
problema, el nivel de precision que se requiere, los recursos computacionales,

el tiempo de calculo y la fisica del fluido.

Para modelar el proceso de combustion, primeramente, se estudia desde la
perspectiva de fluido dinamico. En la combustion un fluido es totalmente
turbulento, para el cual existen diferentes modelos que se resuelven por
modelos RANS (Ecuaciones de Navier-Stokes promediadas de Reynolds),
tales como: Modelo Spalart-Allmaras, Modelo Kappa-epsilon, Modelo kappa-
omega, Modelo de Tensor de esfuerzo de Reynolds (RMS). De los cuales
existen submodelos para kappa-epsilon tal como: Kappa-epsilon estandar,
kappa-epsilon RNG, kappa-epsilon Realizable. También los hay para el
modelo kappa-omega tal como: kappa-omega estandar, kappa-omega
transporte de tensor de esfuerzo (SST). Existen otros modelos mas complejos
gue requieren mayor costo computacional pero que son de mayor precision tal
como el modelo de Simulacion de Grandes Escalas de Vortice o por sus siglas
en ingles LES (Large Eddy Simulation). Sin embargo, la investigacion en la
literatura sobre la modelacion de la combustiéon ha dejado claro que el modelo
de conveniencia para flujos turbulentos es el modelo kappa-epsilon. Diferentes
estudios que han utlizado este modelo reportan buenos resultados, todos ellos
enfocados a la combustién, por lo que se hara a énfasis en dicho modelo
[Cameretti et. al 2013; Campolo et. al 2009; Stuparu y Holotescu 2011].

La amplia variedad de modelos en CFD también es aplicable al fenomeno de
combustién, por lo que hay diversos modelos para diferentes tipos de
combustiéon. EI modelo de combustion no-premezclada, se aplica a la

combustion que tiene lugar cuando el combustible que es inyectado se mezcla
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y reacciona al mismo tiempo en la camara de combustion. EI modelo de
combustion pre-mezclada, es aplicable cuando el combustible se mezcla con
el aire antes de llegar a la zona de combustion, por lo que solo hay una entrada
de flujo. El modelo de combustién parcialmente pre-mezclada, se aplica para
la combustion cuando parte del combustible que se suministra es mezclado
con el aire antes de llegar a la camara. Posteriormente hay inyeccion de
combustible para complementar la mezcla. Finalmente existe un modelo que
se puede aplicar tanto para combustién premezclada como no premezclada,
es el modelo de especies de transporte. Este modelo permite tener mejor
control de las propiedades de la mezcla. Los modelos de combustion
mencionados estan basados en el modelo quimico de equilibrio. De modo que
la eleccion de un modelo de combustion dependerd de la necesidad de

basqueda en el fendmeno y tipo de combustion que se tiene.

De los productos formados por la combustion los mas importantes son
aquellos que se clasifican como gases de emisién contaminante, en los que
entran los 6xidos nitrosos (NOx). Para la estimacién de estos gases, CFD
cuenta con modelos que dependen de las temperaturas desarrolladas por la
combustion. EI Modelo de NOx de formacion répida se aplica para
temperaturas por abajo de 1500K. ElI Modelo de NOx térmico es totalmente

dependiente de las altas temperaturas.

2.4.7.1 Ecuaciones de conservacion de CFD.

Las ecuaciones de conservacion que rigen un fluido en movimiento fueron
descritas en la seccién 2.4, ahora bien, estas mismas son aplicables para la
solucion de fluidos en los modelos de CFD. Por lo tanto se toman en cuenta
estas ecuaciones mediante el cambio de la cantidad de velocidad de las

propiedades extensivas en la camara; quedando de la siguiente forma:
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Ecuacion de conservacion de masa para un modelo en CFD

dpk

9 NPk 0 o 0 _
o= o+ (pru) = ——=+ —— + (prux) + % (pruy) + -~ (pruz) =0 (2.19)

donde el sub-indice k denota el tipo de especie de la reaccion en el flujo.

La ecuacion de conservacion de momento aplicada a la combustion en la

solucion por CFD, es la siguiente:
d ] a 0
rn (pxui) + por (pxuiuy) = o ox] (Pxtij) + pxgj + Fik (2.20)

donde Tjj es el tensor de esfuerzos, pk gkj y Fkj son las fuerzas de gravedad y

cuerpo respectivamente de la especie k.

La ecuacion de energia se define de la siguiente forma:
9 (PE) + -% (Ui(pE+P)) = —[ ketro— - ¥ hk Jk + wj(Tij Sh(2.21
—(PE) + = — (ui(pE+P)) = =—[ ketrs— - X hk Jk +uj(Tij)ef f1+ Sh (2.21)

Donde ket es la conductividad térmica turbulenta efectiva del término de
energia por conduccion, que depende del modelo de turbulencia utilizado, Jx
es la difusion de la especie k del término de energia por difusion, y Sn es el

calor de la reaccién quimica [Anderson 1995; Ansys 2015].

2.4.7.2 Modelo de turbulencia k-¢ estandar

Como ya se ha comentado al inicio de esta seccién que el modelo de
turbulencia k—¢ estandar es el modelo mas utilizado en las soluciones

numericas. Propuesto por Lauder y Spalding en 1972. Este es considerado un
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modelo semi-empirico, que consiste en el modelamiento de dos ecuaciones
gobernantes del fluido en la ecuaciéon de transporte de Navier-Stokes. Este
modelo asume que el flujo es completamente turbulento y los efectos de la
viscosidad molecular son despreciables, por este motivo su aplicacion es

basicamente para flujos turbulentos [Ansys 2015].

La ecuacidn para la energia cinética turbulenta k es:

0 9, oy _ 0 nty ok .
a(pk) + a(pUlk) = [(u+6k) axi] + 2 ptEiEi - pe (2.22)

donde 2u:Ei -Ei corresponde a la generacion de energia cinética turbulenta K y
€, causada por los gradientes medios de velocidad y debido a la flotabilidad de
las particulas, respectivamente.

La ecuacion para la tasa de disipacion de la turbulencia esta definida de la

siguiente forma:

a a a t, d 2
—-(p€) + —(pUie) = —— [(W+2) =] + Cie - 2 e Bi ¥ Bi - Cag p - (2.23)

oaxi fo}3

Dado que el modelo esta basado en el concepto de vortices de la viscosidad,
se toma en cuenta la viscosidad turbulenta y se asume que esté ligada a la

turbulencia de la energia cinética y disipacién por la siguiente relacion:
ut = Cup = (2.24)
donde Cp es una constante de valor 0.09.

Las constantes mencionadas son valores por default que han sido
determinados por experimentos de flujos turbulentos incluyendo frecuencias
encontradas de flujos cortantes, como capa limite, capas de mezcla y chorros

a presion, asi como el decaimiento isotropico de la turbulencia. Estas
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constantes fueron obtenidas por Launder y Spalding [Versteeg y Malalasekera
1995; Ansys 2015].

2.4.7.3 Modelo de conservacién de especies quimicas.

El modelo de conservacion de las especies aplicado a la ecuacion de
transporte para la combustion se basa en el calculo de la fraccidon local de
masa de cada especie, Yi, a través de la soluciébn de la ecuacién de
conveccién- difusién para la especie i en la mezcla. La forma general de la

ecuacion es la siguiente:

2 (oY) +V-(pvY) = V> Ji+ R (2.25)

donde Ri es la tasa neta de produccidon de especies i desde la reaccion
quimica. Y Ji es la difusién de flujo de las especies i. Debido a que este modelo
asume difusividades iguales en la velocidad de difusién se aplica a flujos
laminares. Sin embargo, es aplicable a flujos turbulentos donde la conveccion
turbulenta mantiene la difusién molecular de las especies [Ansys 2015; Poinsot
y Veynante 2001].

Por lo que para un flujo turbulento multi-especies se tiene la siguiente ecuacion

de transporte de entalpia:
V[ X hlJi] (2.26)

Dado que la mayoria de los combustibles son quemados rapidamente, la tasa
de reaccién es controlada por la turbulencia, y la mezcla absorbe ese efecto.
Por lo que al modelo de combustion se le suma un sub-modelo para la
interaccion de la quimica turbulenta, y es llamado modelo de disipacion de

vortice.
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Donde Ri,r pertenece a la reaccion r, y esta dado por la expresion siguiente:

-~ ABy £ 2PYP
Rir=V'ir MW,1ABp K Zﬁv Tir Mwi (2.27)
donde V'ir y V'jr son el coeficiente estequiométrico para el reactante y

producto i en la reaccion r, respectivamente. Mw,i es el peso molecular de la
especie i. Yp es la fraccion de masa de cualquier producto de la especie P. Y
las constantes A =4 y B = 0.5 son el factor pre-exponencial de Arrhenius y la
energia de activacion respectivamente derivadas de datos experimentales.

El modelo fue propuesto por Magnussen y Hjertager en 1976. Este mismo se
basa en que la reaccién quimica es gobernada por las grandes escalas de
vortices de la turbulencia presente en la mezcla por lo cual no necesita una
fuente de ignicién. Este modelo no demanda mucho tiempo de calculo ya que
es disponible solo para reacciones de un mecanismo de un paso y maximo
dos, ideal para una mezcla simple como la que se utiliza en este trabajo aire—

combustible.

2.4.7.4 Modelo de formacién de NOx

Durante la combustién se generan productos son altamente contaminantes y
dafiinos en la atmosfera. Con CFD ahora es posible predecir la concentracion
de gases contaminantes en un medio de combustion, para ellos se resuelven
las ecuaciones de transporte aplicados a la especie NOx. Dado que el
mecanismo de produccion de NOx depende de las caracteristicas locales de
la combustion, se toma en cuenta al rescribir la ecuacion que define la

formacion de este gas, la cual es de la siguiente forma:

% (PYNo) +V:(p uYno) = V-(pDVYno) + SON (2.28)
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donde Yno es la especie del 6xido nitroso en formacion en la ecuacion de
transporte [Ansys 2015; Poinsot y Veynante 2001]. Por otro lado, el célculo de
la formacién NOXx consiste en reacciones quimicas dependientes de las altas
temperaturas, se utiliza el método de aproximacion de equilibrio parcial que se
basa en la disociacidon-recombinacién del proceso de la reaccion en el O2:

0:+M50+0+M  (2.29)

2.4.8 Velocidades inductivas.

Los torbellinos inducen un movimiento en el fluido, de tal forma, que la
velocidad de avance axial se incrementa (respecto a la de avance del
elemento) en la velocidad inducida axial, y la velocidad de avance tangencial
se decrementa (respecto de la velocidad tagencial del elemento) en la
velocidad inducida tangencial. El célculo de las velocidades por el conjunto de
torbellinos, es la clave para poder obtener los pardmetros dinamicos en una

turbina de gas [Julian Martinez de la calle, 1997].
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CAPITULO 3.

3.1 METODOLOGIA

Existen muchas investigaciones que tratan el tema de transferencia de energia
en las turbinas de gas, este tema abarca diferentes disciplinas y las integra al
mismo tiempo. Dichas disciplinas son: mecéanica de fluidos, termodindmica y

aerodinamica.

El punto principal es estudiar el cambio de velocidades tangenciales y los
angulos que tienen estas Ultimas en relacion con las propiedades
termodinamicas del flujo de trabajo. Este capitulo pretende describir y
mencionar los conceptos para adentrarnos a como sucede la transferencia de
energia del fluido dentro de la cadmara de combustién, por lo cual, es
importante para desarrollo de los parametros de disefio para el control del
fenbmeno. Donde se analiza el fenbmeno, desde la perspectiva de la
termodinamica y turbo maquinaria las condiciones de operacion de un sistema
de turbina de gas de una etapa, y se determinan las condiciones de operacion
de la camara de combustion. Asi mismo se establecen parametros de
dimensionamiento a partir de las condiciones encontradas. Posteriormente el

modelo geométrico es generado a través de software de disefio especializado
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(ICEM, ANSYS), obteniendo asi el campo de fluido. El cual es discretizado en
volumenes de control para optimizar la solucion (Fluent, ANSYS). Finalmente,
un método de solucion de la dinamica de fluidos es aplicado sobre la
geometria, de tal manera que permita el mejor entendimiento del fenémeno de
combustion, resolviendo las ecuaciones de transporte, de reaccién quimica,
de turbulencia y de energia (Fluent, CFD Post; ANSYS).

3.1.1 Generacién de los Modelos Geométricos.

Para la generacion de los modelos geométricos de la camara de combustion
para una turbina ciclo Brayton, se utilizo como referencia el disefio de
geometria de una publicacién (Parra et al., 2015). A la cual, se realizo
modificaciones tanto en disefio como en condiciones de frontera; asi como un
analisis estequiométrico para determinar la concentracion de las especies a

utilizar en la zona de entrada de la caAmara de combustion.

3.1.1.1 Generacion de Geometrias.

Uno de los aspectos mas importantes para esta investigacion es el de generar
las geometrias, debido a que cada parte que constituye la misma, genera un
cambio en la conducta y flujo del fluido en el estudio del fenébmeno. Por lo tanto,
tomando en cuenta cada uno de los requerimientos de una camara de
combustion en conjunto con el marco tedrico, es notoria la posibilidad de
generar la combustion a través del disefio de la camara de combustién en

forma cilindrica.

El software utilizado para la generacién de las 3 geometrias es ICEM, ANSYS

2015. Se eligio esta herramienta de ANSYS debido a que nos permite preparar
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la geometria para el mallado, depurando los errores y comprobando que no
tiene ningdn agujero; construir una caja alrededor de la geometria y
posteriormente la malla; y por ultimo comprobar que no hay errores en la malla
e incluso refinarla y mejorarla en las zonas que creamos conveniente (Final et
al., 2016)

Figura 3.1 Modelo de geometria con angulo de 60° en el remolino.

.

Figura 3.2 Modelo de geometria con angulo de 90° en el remolino.
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Figura 3.3 Modelo de geometria con angulo de 120° en el remolino.

Con respecto a la generaciéon de disefio de la cAmara de combustion, se
construyen 3 geometrias para el proyecto de investigacion, y como podemos
observar en las figuras 3.1, 3.2 y 3.3 se muestran las principales
caracteristicas, con una camara de combustion, dos toberas coaxiales: la
central que es la que indica la entrada del combustible a la camara de
combustion y la anular, que representa la entrada del aire y cuenta con un
generador fijo de remolino (swirler) ubicado antes de la entrada de la camara
de combustion con 8 alabes fijos de 60° (figura 3.1), 90° (figura 3.2) y 120°
(figura 3.3) con respecto al eje axial.

Las caracteristicas principales del disefio para la cAmara de combustion se

muestran a continuacion en la Tabla 3.1:
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Longitud | Radio
Tobera | , ho55 m | 0.025m
Anular
Tobera ™ , 1195 m | 0.025m
Central
R 0056 m | 0.2m
combustion

Tabla 3.1 Dimensiones de los componentes de la camara de combustion.

3.1.2 Analisis De Estequiometria.

En un proceso de combustion, los gases de escape generados son un factor
importante para determinar la cantidad necesaria de combustible. La
estequiometria tiene que ver con la cantidad de sustancia que participa en una
reaccion. Este, a su vez determina la concentracion de productos de salida,

asi como la temperatura generada y otras variables.

Desde el equilibrio quimico de la mezcla aire-metano para este caso,
utilizamos como ejemplo:

CHg + 202 + 7.52N2 — CO; + 2H,0 + 7.52N; + 892kJ (3.1)

Donde la ecuacion (3.2) representa la forma quimica estequiométrica de la
reaccion. Desde la actual mezcla es posible determinar la cantidad de gas
combustible que sera inyectado en el camara de combustion para un flujo total
de 0.23 kg/s. Antes bien, se calcula primeramente la fraccion molar y de masa
para cada especie.

Por lo que a partir de la reaccion de la ecuacién (3.1), el calculo para la
fraccion molar se obtiene desde la siguiente ecuacion:

Mi
fmol = Mm (3.2)
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Donde Mi es el numero de mol de la especie i, y Mm es el nUmero de mol total
de la reaccion. Aplicando la ecuacion (3.2) para cada especie:

0.095CH4+ 0.1902 + 0.715N2 — 0.095CO:2 + 0.19H20 + 0.715N:2 (fraccion

molar)

Por otra parte, desde la ecuacién (3.2) se calcula el peso molecular para cada
especie en gramos (Q):

16.04246 + 63.9976 + 210.660768 — 44.0095 + 36.03056 + 210.660768 ()

290.700828 — 290700828 (g)

y la fraccion de masa se define como lo siguiente:
_ Pi
fmasa = Pm (3.4)

Donde Pi es el peso molecular de la especie i, y Pm es el peso molecular total
de la mezcla. Asi que, aplicando la ecuacién (3.4) para cada especie i de la
reaccion, se obtiene:

0.055CH4 + 0.2202+ 0.725N2 — 0.161C0O2 + 0.124H,0 + 0.725N:>

Ahora bien, de las fracciones de masa es posible obtener la cantidad de flujo
de cada parte de la reaccién aire-metano, para un flujo de 0.23 kg/s de gases
de combustion. Para esto se multiplica la cantidad de flujo total por la fraccion
de masa de la especie, o que da como resultado lo siguiente:

0.013CH4 + 0.05002 + 0.167N2 — 0.035CO:2 + 0.028H20 + 0.167N2 (kg/s)

De lo anterior se concluye que se necesitan 0.013 kg/s de metano para una
mezcla estequiométrica. Por otra parte la reaccion en equilibrio de la ecuacion
(3.2) genera 892 kJ de energia. De modo que es necesario contemplar la
cantidad de energia que genera 0.013 kg de metano. Esto es para establecer
que las condiciones de mezcla aseguren que los parametros de operacion
sean adecuados en la turbina.
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Por lo tanto:

0013 (%)—892 (KJ)
T 0.016 (kg)

=722.17 (K]) (3.5)

De acuerdo con la teoria se dice que la energia generada es proporcional a la
diferencia de la temperatura. De modo que desde la base térmica se calcula
la temperatura maxima para Q = 722 kJ, desde la siguiente ecuacion:

Q =m Cp AT (3.6)
Donde Q es la energia o flujo de calor generado, producto del flujo de masa
(), el calor especifico del fluido (Cp) y la diferencia de temperaturas (AT = Tt

- Ti) de la camara de combustion. De tal forma que de la ecuacion (3.6) se
despeja para la temperatura de salida T+ de la cAmara de combustion:

-_Q :
Ti= W Cp + Ti (3.7)

Aplicando la ecuacion (3.7):

_ 722.17 (K])
0.23(kg)* 1.02038176( K] kgK)

Tt + 429.911(K) = 3508K

Como la temperatura Tr es de 3508 K, se puede decir teéricamente que 0.013
kg de metano produce niveles muy altos de calor, tanto que podrian dafiar de
forma permanente cualquier sistema de turbina a gas. La Tabla 3.1 establece
que se requiere una temperatura apropiada de 1035 K a la salida de la camara
de combustion, es decir tres veces menos a la calculada anteriormente.

No obstante para alcanzar el nivel de temperatura adecuado es necesario
realizar nuevos célculos. Comenzando con el calor necesario requerido para
obtener 1035 K de salida. Aplicando la ecuacion (3.6) para Q, y tomando en
cuenta el nivel de temperatura necesario.

El resultado es:

Q = 0:23kg * 1:02038176 kJ / kg K * (1035K — 429.911K) = 142.007 (kJ)
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Con este nuevo dato (Q), ahora es posible calcular la cantidad de combustible
(m) necesaria requerida por la camara de combustion, esto es con un exceso
de aire en la mezcla. Contemplando los datos estequiométricos, se realiza de
la siguiente forma:

Mst * Q =m * Qst (3.8)

Donde el subindice st denota un dato tipo estequiométrico. Despejando para m
desde (3.8) y aplicando esta ecuacion se tiene:

_mstx*Q

0.016'1%9* 142.007 kJ kg
= = 0.00239 -2
m 892 kJ s

Con este nuevo célculo se establece que la condicién normal de operacién de
la cAmara es para un flujo de 0.00239 kg/s de metano, ya que la cantidad de
calor y temperaturas generadas tedricamente son las adecuadas. Siguiendo
el mismo proceso como en el caso estequiométrico, se calcula de igual forma
la fraccion molar y de masa, partiendo de esta nueva condicién. Finalmente
los resultados de esos célculos son presentados en la Tabla 3.2.

De la Tabla 3.2 se puede observar que la cantidad de metano disminuy6 de
forma considerable con respecto al calculado estequiométricamente. También
se nota un aumento en la cantidad de aire requerido.

Célculos Tedricos Estequiométricos
Parametro Reactantes Productos
Especie CH4 02 N2 €02 H20 CH4 02 C02 H20 N2
Masa (g) 13 50 167 0 0 0 0 35 28 167
F. Molar 0.0974 0.1873 0.7152 0 0 0 0 0.0956 0.187 0.7152
F. Masa 0.0565 0.2173 0.726 0 0 0 0 0.1521 0.1217 0.726

Tabla 3.2 Condiciones de reacciéon aire-metano

El analisis termoquimico marca la condicion de operacion de la camara de
combustién. Sin embargo en la literatura de la combustidén la relacion de
equivalencia (g) es un factor que es importante calcular, ya que define el
estado de la mezcla. Dicho valor esté definido como una relacion de masa de
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la mezcla aire-metano. Con las ecuaciones (2.6) y (2.7) presentadas en la
seccién 2.3.1, se determina el valor de _ que corresponde al calculo tedrico
con exceso de aire.

¢ = 0.0112388
0.0584088

Por tanto el valor de ¢ de 0.2 encontrado marca una condicion de mezcla
pobre para la reaccion.

3.1.3 Condiciones de Frontera.

Un punto importante, después de la generacion del disefio y de determinar la
concentracion de los reactantes (Estequiometria) es el de especificar las
condiciones de frontera, en este caso, el de velocidad y temperatura en las
zonas de entrada para el aire y el combustible de la cAmara de combustién.

Dichas zonas se pueden observar en la figura 3.4.

Figura 3.4 Vista de las entradas de aire y combustible en la camara de
combustion.
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La figura 3.4 nos muestra la superficie de color amarillo que es por donde entra
el aire, mientras que la zona marcada de verde es la que nos indica la entrada
del combustible.

Las condiciones de frontera para la entrada de aire es de una velocidad de
0.28 m/s con una temperatura de 400°K, mientras que para la entrada de
combustible necesitamos una velocidad mucho menor la cual es de 0.01 m/s

con una temperatura de 300°K. Estos datos nos lo muestra la tabla 3.3:

Anular | Central

Radio (m) | 0.0255 | 0.0125

Velocidad

(mis) 0.28 0.01
Temperatura
400 300
(K)

Tabla 3.3 Condiciones de frontera a la entrada de la caAmara de combustion.

3.1.4 Discretizacion del Modelo Geométrico.

Debido a que en cada analisis se utiliza una herramienta informatica distinta,
es necesario contar con un modelo discretizado que funcione para ambos
analisis. Para la discretizacion o mallado correspondiente a los volimenes de
control ocupados por el fluido dentro de la micro turbina se utiliz6 mediante un
mallado en la herramienta para turbomaquinaria del software ICEM de ANSYS
version 15.0 la cual permite evaluar el campo de flujo y asi discretizar los

pasajes de flujo de una turbomaquina.
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3.1.4.1 Generaciéon de malla.

La discretizacion para este modelo en volumenes de control se llevo a cabo
mediante un mallado que se desglosa por el software especializado antes
mencionado. El procedimiento para realizar el mallado se describe a
continuacion.

El primer aspecto a considerar antes de discretizar la geometria, es obtener el
campo de fluido que represente el volumen total de control, es decir el volumen
ocupado por el fluido. Para ello la geometria es tratada en un software CAD,
asi mismo el archivo generado es exportado a ICEM ANSYS donde se realiz6
el mallado. Con el modelo en ICEM se definen las condiciones de frontera tales
como entrada de aire y combustible y la salida de gases. Una vez que se
establecen estas condiciones, se selecciona el tipo de elemento de malla, por
la forma de la geometria que se tiene se definié un elemento tipo tetraédrico
gue se adapta mejor a la geometria. Otro aspecto que se tomo en cuenta al
realizar el mallado, fue establecer el tamafio del elemento para las partes

complejas y de menor dimensién de la geometria.

Se elaboraron 6 mallados diferentes, los cuales son No Estructurados, se
formaron s6lo hexaedros. La ventaja de este tipo de mallado No Estructurado
es que se puede adaptar de forma arbitraria al dominio, sin restricciones en
cuanto al nimero de elementos y nodos, dando una mayor velocidad para
obtener los resultados; teniendo inconvenientes que pueden ser menos

eficientes en el calculo de estos mismos con algoritmos mas complicados.



61

Figura 3.5 Modelo geométrico discretizado en ICEM, ANSYS de la geometria

de 60°.

La figura 3.5 nos muestra el ejemplo de una malla no estructurada para la

geometria de 60°, como se puede apreciar, cada uno de los elementos

obtenidos en cada una de las partes compuestas por la camara de

combustion. Las 3 mallas elegidas para las simulaciones de cada una de las

geometrias indican la cantidad de elementos y se describen en la siguiente

tabla 3.4:

Tamafno del mallado

Elementos 90°

60° 550168
461641
120° 459544

Tabla 3.4 Tamafio de los elementos para las diferentes geometrias.
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3.1.4.2 Andlisis de convergencia de malla.

Una vez que la malla ha sido creada se elige un modelo numérico que resuelva
el fendmeno de combustion. Sin embargo un factor importante al evaluar los
resultados obtenidos mediante dicha malla, es la precision de los calculos.
Mientras mayor sea el niumero de celdas en nuestro mallado mayor sera el
tiempo de computo, pero el aspecto realmente importante es encontrar una
relacion satisfactoria entre el tiempo de cdémputo de resultados y la

aproximacion gue estos resultados tienen con la realidad.

Para resolver este problema se llevo a cabo el analisis en la convergencia de
malla en estado estacionario, el cual consiste en encontrar la densidad del
modelo apta para el calculo numérico. Se realizaron 4 mallados con distinto
namero de celdas para llevar a cabo este analisis (Tabla 3.2). Para ello se
calcul6 el indice de Convergencia de Malla (GCI por las siglas en ingles) el
cual indica el porcentaje de error posible a obtener en la solucibn numérica
[Castro, 2008; Roache P., 1998].

Para obtener el GCI es necesario aplicar las siguientes ecuaciones:

_f2-f1
-—A
_ h2
V=
3¢l
GCI =
yp—1

Donde f2 y f1 representan un escalar de la malla mas fina y mas burda
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respectivamente, € es la diferencia relativa entre los datos obtenidos
(magnitudes de velocidad en este caso), y representa la relacion entre el
tamafo del elemento de la malla mas fina y mas burda. Y p es el orden del
método del esquema de discretizacion utilizado en las simulaciones, en este

caso es de segundo orden.

N“:;:I): No. De Elementos the\lllc?fi:::?n:l/es) £ v GCl %
Malla 1 1042098 0.11926857

60° Malla 2 842721 0.11953879 0.2265643 | 1.2365872 | 128.450458
Malla 3 550168 0.120596811 | 0.00885086 | 1.53175212 | 1.9723148
Malla 1 1094472 0.12155418

90° Malla 2 780917 0.12690354 0.04400803 | 1.40152154 | 13.6917147
Malla 3 461641 0.129080713 | 0.01715613 | 1.69161101 | 2.76481617
Malla 1 1210590 0.13458914

120° Malla 2 835067 0.136198654 | 0.01195872 | 1.44969206 | 3.25671145
Malla 3 459544 0.13790573 0.01253372 | 1.81716441 | 1.63335152

Tabla 3.5 Estudio de convergencia de Malla para las geometrias de 60°, 90°
y 120°.

Como podemos observar en la tabla 3.5, segun los datos para el estudio de
convergencia de malla, de 9 mallas generadas (3 por geometria de acuerdo al
angulo), las mallas seleccionadas (marcadas en negrita) son las mallas de
menor nimero de elementos, ya que a pesar de no ser las mas finas, son las
de mejor porcentaje de GCI mostrando un resultado mas cercano a 1 (Roache
P., 1988)
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3.1.5 Desarrollo del modelado de CFD

Para realizar los calculos utilizamos los modelos que ofrece el paquete
FLUENT version 15.0 de ANSYS INC. con el procedimiento que a continuacion

se describira en los siguientes puntos.

3.1.6 Definicion del modelo numérico.

Dentro del capitulo anterior, se describieron los modelos para la solucién
aritmética para la solucion al fendbmeno de combustién, tales como la
conservacion de energia, momento y masa junto con el modelo de combustién

No pre-mezclada de metano-aire.

El modelo de turbulencia elegido para esta investigacion fue el de K-Epsilon
(k-€) Estandar con funciones en la pared, con este modelo tenemos
ecuaciones de transporte para la energia cinética turbulenta k y la tasa de
disipacion de la turbulencia €. Este modelo fue seleccionado debido a su bajo
consumo de recursos computacionales y estabilidad numérica en la prediccion
de fendbmenos y es el mas recomendable para la flujos turbulentos [Versteegy

Malalasekera 1995; Camaretti et. al 2013].

Para llevar a cabo la mediciébn de NOx dentro de la cAmara de combustion
activamos el modelo de especies, el cual es un modelo de combustion No pre-
mezclado, no adiabatico, con un modelo de equilibrio quimico (que es el mas
recomendado para este tipo de simulaciones para modelo de combustion No
pre-mezclado) con un limite de inflamabilidad en la corriente de combustible
de 0.064, que para casos de combustion, regularmente se usa un valor que
debe ser mayor que oscila del 10% - 50% de la fraccion de mezcla

estequiomeétrica para el limite de inflamabilidad de la corriente de combustible.
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En este caso, la fraccion estequiométrica es 0.058, por lo tanto, un valor que
es 10% mayor es 0.064.

El Limite de inflamabilidad rico de la corriente de combustible le permite realizar un
calculo de "equilibrio parcial", que usa los calculos de equilibrio cuando la fraccién de
mezcla excede el limite rico especificado. Esto aumenta la eficiencia del calculo de
PDF, permitiéndole eludir los complejos calculos de equilibrio en la region rica en
combustible. Esto también es mas realista fisicamente que la suposicién de un

equilibrio total (A. Sayre et al 2011).

3.1.7 Definicion de los métodos de solucién

Para seleccion de los parametros de la discretizacion espacial se usé el
método de minimos cuadrados basados en celdas, asumiendo una variacion
lineal de la solucién. Por otra parte para las ecuaciones de la presién, momento
y turbulencia, el esquema de discretizacion es de primer orden. Mientras que
para las especies de la reaccion quimica y la energia se utilizé un esquema de

segundo orden.

Existen diferentes tipos de algoritmos que son posibles de usar, la mayoria de
estos esquemas aplicados a la combustidén estan basados en la presion, para
flujos compresibles. De acuerdo al niumero de esquemas de discretizacion
disponibles por el software, se eligié el método SIMPLE para el acoplamiento
de Presion-Velocidad ya que se trata de un flujo complejo que involucra

turbulencia.

Para la solucion de los modelos es necesario definir los métodos por los cuales



66

se resolveran las ecuaciones.

En el control de la solucion los valores del factor de relajacién se redujeron
Unicamente para las especies quimicas de 1 a 0.95, con el fin de alcanzar la
estabilidad en la mezcla. Posteriormente después de cierto nimero de
iteraciones los factores son cambiados a su valor original para una rapida

convergencia.

3.1.8 Obtencién de resultados numéricos

Después de agregar y aplicar todos los datos generados y descritos a lo largo
de éste capitulo y tras haber efectuado la simulacion correctamente, ésta

converge y arrojo los siguientes datos para las 3 diferentes geometrias:
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Figura 3.6 Historial del comportamiento en funcién de residuales para la
geometria de 60°.

Las Figuras 3.6, 3.7 y 3.8 grafican los calculos de las geometrias con angulo
de 60, 90° y 120° respectivamente en funcion de los residuales, estos
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demuestran el numero de iteraciones que necesito la simulacion para poder
converger en los diferentes célculos de las principales ecuaciones de

continuidad, energia y NOX.
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Figura 3.7 Historial del comportamiento en funcion de residuales para la
geometria de 90°.
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geometria de 120°.
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CAPITULO 4.

4.1 Discusion y analisis de resultados.

Con los célculos numéricos aqui expuestos se obtuvieron variaciones de
temperaturas, velocidades y emisiones de NOx dentro y a la salida de la
camara de combustion; de esta manera, se observa, analiza y describe el
comportamiento de estas variaciones para los diferentes angulos de entrada
tangencial en la camara de combustion desarrollada en este trabajo.

Para un mejor andlisis de los resultados obtenidos se estudiaron zonas
especificas dentro de la cAmara de combustion como lo muestra la Figura 4.1,
en las cuales se pueden apreciar los cortes de seccién mediante 6 lineas
dentro del dominio y que son utilizadas en las gréaficas de velocidad,
temperatura y emisiones de NOX, las cuales son 3 axiales y 3 transversales

cOmo se muestra a continuacion:

Figura 4.1 Localizacién de lineas en los planos 1y 2 dentro de la camara de
combustion).
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Estas lineas en los planos que muestra la figura 4.1 determinan la posicion
espacial donde se obtendran datos del comportamiento del fluido en cuanto a
velocidad, temperatura y concentracion del contaminante NOx dentro de la
camara de combustion. A continuacion se proporciona una descripcion breve
de cada linea:
e Al. Linea paralela al eje Z, con coordenadas de los puntos (0.023,0,0)
a (0.023,0,0.2).
e A2. Linea axial a lo largo de todo el dominio.
e A3. Linea paralela al eje Z, con coordenadas de los puntos (-0.023,0,0)
a (-0.023,0,0.2).
e RI1. Linea transversal al eje Z, con coordenadas de los puntos (-0.056
,0,0.05) a (0.056,0,0.05).
e R2. Linea transversal al eje Z, con coordenadas de los puntos (-0.056
,0,0.1) a (0.056,0,0.1).
e R3. Linea transversal al eje Z, con coordenadas de los puntos (-0.056
,0,0.15) a (0.056,0,0.15).
e R4. Linea transversal al eje Z, con coordenadas de los puntos (-0.056
,0,0.2) a (0.056,0,0.2).

4.1.1 Anélisis de la Velocidad.

Para el andlisis del campo de velocidad se consideraron lineas de corriente,
vectores de velocidad y contornos de velocidad para los 3 diferentes estudios
con angulos de inclinacion de 60°, 90° y 120° en las entradas del generador

de vortices.



70

4.1.1.1 Lineas de Corriente.

Las figuras 4.2, 4.3 y 4.3 muestran las lineas de corriente de velocidad a través
de la camara de combustion para los casos de 60°, 90° y 120°
respectivamente. La figura muestra que la velocidad disminuye a través de la
camara de combustion y se genera una recirculacion de flujo a partir de que la
velocidad disminuye entre los perfiles R1-R2 y hasta zona de entrada.

<
0 0.050 0.100 (m) L—» z
I 020 e

0.025 0.075

Figura 4.2 Lineas de Corriente de velocidad absoluta para la geometria con
generador de vértices con entradas con angulo de 60°.
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Figura 4.3 Lineas de Corriente de velocidad absoluta para la geometria con
generador de vértices con entradas angulo de 90°.
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0 0.050 0.100 (m) L z
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0.025 0.075

Figura 4.4 Lineas de Corriente de velocidad absoluta para la geometria con
generador de vortices con entradas angulo de 120°.

Como lo muestra la figura 4.2, la geometria con entradas tangenciales de 60°
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es la de menor velocidad alcanzada (0.0503 m/s) y la de mayor recirculacion
dentro de la camara en las zonas entre las lineas R1 y R2; mientras que la
geometria de 120° (figura 4.4), alcanza, al igual que la geometria de 90°, una
velocidad maxima de 0.0583 m/s pero con una mayor recirculacion de flujo. La
geometria de 90° (figura 4.3) muestra una velocidad (0.0583 m/s) y una mejor
circulaciéon de flujo durante el todo el dominio, incluso, se aprecia que no hay
una recirculacién como en las otras 2 geometrias en las areas ya mencionadas

dentro de la camara de combustion.

4.1.1.2 Vectores de Velocidad

Un factor importante a determinar dentro de la investigacion son los vectores
de velocidad, estos nos indican la direccién del flujo de una particula y su
comportamiento dentro de la cAmara de combustion. Para efectuar el analisis
del comportamiento de los vectores de velocidad, se tomaron planos
transversales que pasan por las lineas R1, R2 y R3 descritas en el plano 2
(figura 4.1), estas lineas se encuentran ubicadas a una distancia de 0.05m,
0.10m y 0.15m respectivamente a la entrada de la cAmara de combustion.

0.070 (m)
]

Figura 4.5 Vectores de velocidad en la trayectoria R1 a 0.05m de distancia
de la entrada de la cAmara de combustidn para la geometria con entradas
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inclinadas a 60°.

>
——
L_"
0 0035 0.070 (m) X
1

'
0.0175 0.053

Figura 4.6 Vectores de velocidad en la trayectoria R2 a 0.1m de distancia de
la entrada de la camara de combustion para la geometria con entradas
inclinadas de 60°.

Figura 4.7 Vectores de velocidad en la trayectoria R3 a 0.15 m de distancia
de la entrada de la camara de combustion para la geometria con entradas
inclinadas de 60°.

Con respecto a los vectores en los planos transversales ya mencionados, se
observa que en la geometria de camara de combustién con entradas con el
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angulo de 60° se genera el vortice (remolino) justo en el centro (figura 4.5),
este a su vez genera velocidades tangenciales con desplazamientos hacia las
paredes de la camara de combustion. Conforme avanza en la camara, el
vortice que se concentra en el centro se va desplazando y disminuyendo la
magnitud de su velocidad. Este comportamiento también se muestra en los
planos transversales de las figuras 4.6 y 4.7.

Las figuras 4.8, 4.69 y 4.10 muestran los vectores de velocidad para la
geometria de camara de combustion con entradas con angulo de 90° en los
alabes fijos, se muestra que la direccion de los vectores de velocidad, en
comparacién con los vectores de la geometria de 60°, no provocan
recirculacion hacia la entrada de la cAmara de combustién a partir de R1. La
velocidad disminuye considerablemente conforme avanza el fluido en la

camara.

Figura 4.8 Vectores de velocidad en la trayectoria R1 a 0.05m de distancia
de la entrada de la camara de combustion para la geometria de 90°.
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Figura 4.9 Vectores de velocidad en la trayectoria R2 a 0.1m de distancia de
la entrada de la camara de combustion para la geometria de 90°.

0070 (m)
]

Figura 4.10 Vectores de velocidad en la trayectoria R3 a 0.15m de distancia
de la entrada de la cAmara de combustion para la geometria de 90°.

Por ultimo, en las figuras 4.11, 4.12 y 4.13 se presentam los vectores de
velocidad para la geometria de la camara de combustién con entradas con
inclinacion de 120°, en la figura 4.11 se muestra los vectores de velocidad. La
distribucion del mapa de velocidades en la camara de combustion es un

parametro importante ya que puede afectara el proceso quimico de la reaccion
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de combution.

-

Figura 4.11 Vectores de velocidad en la trayectoria R1 a 0.05m de distancia
de la entrada de la camara de combustion para geometria de 120°.

Figura 4.12 Vectores de velocidad en la trayectoria R2 a 0.1m de distancia
de la entrada de la camara de combustion para geometria de 120°.
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Figura 4.13 Vectores de velocidad en la trayectoria R3 a 0.15m de distancia
de la entrada de la camara de combustion para geometria de 120°.

4.1.1.3 Contornos y perfiles de Velocidad

Para describir el comportamiento de la velocidad a través de la direccion axial,
se utiliza el plano 1 (figura 4.1). En los 3 casos geométricos de cadmara de
combustion (figuras 4.14, 4.15 y 4.16) se observa que la velocidad disminuye
considerablemente a lo largo de la camara. Estas figuras de contornos de
velocidad en el plano axial, muestran que el angulo de entrada afecta al campo
de velocidad y en particular la figura 4.15, muestra que la camara para el caso
de entradas de 90° , tiene mayores magnitudes de velocidad en esa zona.
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Figura 4.14 Contornos de Velocidad en el plano 1 para la geometria de 60°.

0.090 (m)
1

0.067

Figura 4.15 Contornos de Velocidad en el plano 1 para la geometria de 90°.
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Figura 4.16 Contornos de Velocidad en el plano 1 para la geometria de 120°.

Para los perfiles de velocidad en los 3 casos de geometrias, la manera de
distribucion de la velocidad es similar; ya que como se puede observar en las
figuras 4.15-416 el generador de vortices de 8 alabes hace que la distribucién
de velocidad en el centro sea mucho menor. A partir de R1 y hacia la salida de
la camara de combustién, la velocidad presenta un notorio decremento.

Las figuras 4.17, 4.19 y 4.21 muestran la distribucion de la velocidad en las
lineas transversales (R1, R2, R3 y R4) para los casos de las geometrias de
60°, 90° y 120° respectivamente. Estos perfiles de velocidad indican que en
las zonas que sigue a la entrada el perfil de velocidad tiene dos crestas y un
valle, esto es caracteristico para un flujo que ocurre en un ducto cilindrico con
entradas tangenciales. La amplitud de las picos y valles cambia con el angulo
de inclinacion de las entradas tangenciales del generador de vortices.

El comportamiento de la velocidad en la direccion axial se muestra en las
lineas A1, A2 y A3, como perfiles de velocidad en las figuras 4.18, 4.20 y 4.22.
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En todos los casos el perfil central tiene una menor velocidad que los perfiles
laterales. Los perfiles lateral son simétricos, excepto para el caso de la

geometria con entrada tangencial inclinada 120 .
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Figura 4.17Perfiles de Velocidad para R1, R2, R3 y R4 con respecto a X,
para la geometria de 60°.
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Figura 4.19 Perfiles de Velocidad para R1, R2, R3 y R4 con respecto a X,

para la geometria de 90°.
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Figura 4.22 Perfiles de Velocidad para Al, A2, A3 con respecto a Z, para la
geometria de 120°.

4.1.2 Anadlisis de temperatura

La determinacién de la temperatura juega un papel importante dentro de las
camaras de combustion para de turbinas de gas, dependiendo del
comportamiento de la temperatura, obtendremos los resultados 6ptimos para
la generacion de una correcta combustion.

En las figuras 4.23, 4.24 y 4.25 se muestra la distribucién de temperatura
dentro de la camara de combustion para los tres diferentes casos. La
combustion ocurre en las zonas donde se registran altas temperaturas en el
centro de la camara de combustion, lugar donde se genera el vortice principal
debido a la distribucién de velocidad. La magnitud de la temperatura disminuye

hacia los costados de la camara de combustion debido a que el vortice central
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confina el desarrollo de la combustién en esa zona. En la salida de la cAmara
de combustién la temperatura promedio es de 1010 K, con una temperatura
maxima de salida de 1845 K.

Como se observa en las figuras 4.23, 4.24 y 4.25, el campo de temperaturas
es diferente para cada modelo geométrico. Con la finalidad de usar los gases
de la camara de combustion en una microturbina de gas, la mejor distribucion
de temperatura se obtiene en la camara con entradas tangenciales con un
angulo de 90°, ya que la temperatura en la salida no es menor que en los otros

casos. Lo anterior también permite que las emisiones de NOx sean menores.

0.045 0.090 (m)
— ]
0.067

Figura 4.23 Contornos de temperatura para la geometria de 60°.
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Figura 4.24 Contornos de temperatura para la geometria de 90°.

Figura 4.25 Contornos de temperatura para la geometria de 120°.

En las figuras 4.26, 4.28 y 4.30 se muestra el comportamiento de la
temperatura en las lineas trasversales R1, R2, R3 y R4 del plano 2. Estos
perfiles muestran que el incremento de la temperatura es en la zona centro de
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la cAmara, y en cuanto se va alejando hacia las paredes, la temperatura baja

notablemente.
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Figura 4.26 Perfiles de Temperatura para R1, R2, R3 y R4 con respecto a X,
para la geometria de 60°.
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Figura 4.27 Perfiles de Temperatura para Al, A2, A3 con respecto a Z, para
la geometria de 90°.
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Figura 4.28 Perfiles de Temperatura para R1, R2, R3 y R4 con respecto a X,
para la geometria de 90°

Las figuras 4.27, 4.29 y 4.31 muestran la magnitud de la temperatura en las
lineas axiales A1, A2 y A3 en el plano 1. Los perfiles de las lineas A1 y A3
estan superpuestos debido a que se mantiene una simetria del campo de flujo.
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Figura 4.29 Perfiles de Temperatura para Al, A2, A3 con respecto a Z, para
la geometria de 120°.
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Figura 4.30 Perfiles de Temperatura para R1, R2, R3 y R4 con respecto a X,
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para la geometria de 120°.
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Figura 4.31 Perfiles de Temperatura para Al, A2, A3 con respecto a Z, para
la geometria de 120°.

4.1.3 Distribucion de especies.

La composicion de las especies para el estudio de la combustion esta
determinada por por la mezcla de metano-aire que se usa en la entrada y en
los productos de combustion. La tabla 4.1 muestra la cantidad de masa que se
utilizé para cada especie (CHs4, O2 y N2) a la entrada (Aire y Combustible) y la
cantidad de las especies que son productos de la combustion (CH4, Oz, Nz,
NOx, H20 y COz), considerando la fraccion de masa y la fraccion de moles para

cada una de las 3 diferentes geometrias cuyos angulos son de 60°, 90° y 120°.
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60 grados 90 grados 120 grados

Aire Combustible Salida Aire Combustible Salida Aire Combustible Salida

Fraccion de Masa

CH4 0 1 0.0000643 0 1 0.00000194 |(0.000000123 1 0.00000609
02 0.233 0 0.16396537 || 0.23126617 0 0.13403144 | 0.23119412 0 0.13060157
N2 0.7670002 0 0.75445944 | 0.76668 0 0.74901986 |(0.766666635 0 0.74828476
NOx 0 0 0.000332 0 0 0.000155657 0 0 0.000852721
H20 0 0 0.037867874(0.000922166 0 0.052601889 (1 0.000960432 0 0.054416807
COo2 0 0 0.046255564 (| 0.00111809 0 0.064245827(10.001164714 0 0.065838285

Fraccion de Moles

CHa 0 1 0.0000943 0 1 0.00001094 | 0.000000108 1 0.00000955
02 02100766 {0.000306145 | 0.14747235 | 0.20837609 0 0.11561706 | 0.23129645 0 011871266
N2 078992343 | 0.11781958 | 0.74257129 | 0.78930122 0 0.75557321 | 0.76668531 0 0.75722635
NOX 0 0 0.000077093 0 0 0.008019529 0 0 0.000155666
H20 0 0 0.079817001 0001536293 0 0.0852720890.001476896 0 0.082602471
co2 0 0 0.029909550  0.000762643 0 0.042237289/0.000731921 0 0.041297942

Fr?;l“zizécrl‘ade 0 1 0.016867539 0 1 0.024436599 0 1 0023447251

Tabla 4.1 Comparaciéon de especies y NOx a la entrada y salida de la camara
de combustion para las geometrias de 60°, 90° y 120°.

La tabla 4.1 muestra que la concentracidon en la entrada de aire es del 21% de
Oxigeno (O2) y casi del 79% de Nitrégeno (N2), mientras que para la entrada
del combustible es del 100% de Metano (CHa), estos reaccionan dentro de la
camara de combustion y nos dan un producto en salida del Metano de O,
logrando efectuar por completo la combustién, es decir, el Metano logra
guemarse por completo dentro de la cAmara de combustién.

El comportamiento de la combustion en las diferentes geometrias es
ligeramente similar en cuanto a las cantidades generadas de Oxido Nitroso
(NOx), teniendo como mejor resultado la geometria con el angulo de 90° ya
gue es la de menor emision del contaminante NOXx a la salida de la camara de

combustion.
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4.1.4 Distribucion de NOx.

La produccion del contaminante NOx durante la combustion se ve afectada de
forma directa por el desarrollo de altas temperaturas (Razak, 2013), lo que
esta relacionado con el control de la flama. De acuerdo a los resultados de los
contornos de la fraccion de masa del contaminante NOx y a su comparacion
con los contornos de temperatura, se comprueba que hay una relacion entre
la distribucién de temperaturas y la produccion de NOx, ya que la mayor
cantidad de concentracion del NOx es proporcional a la posicibn con mayor
temperatura dentro de la camara de combustion. Para el estudio de la
produccion del contaminante NOx en las diferentes geometrias, se muestran

los contornos de la fraccién de masa del NOx en las figuras 4.32, 4.33 y 4.34.

¢
0 0.050 0.100 (m) L z
I — ]

0.025 0.075

Figura 4.32 Contornos de Fraccion de Masa en el plano 1 de las emisiones
del contaminante de NO para la geometria de 60°.
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Figura 4.33 Contornos de Fraccion de Masa en el plano 1 de las emisiones
del contaminante de NO para la geometria de 90°.

X
Y
0 0.045 0.090 (m) ey 2
— ]

0.0225 0.067

Figura 4.34 Contornos de Fraccion de Masa en el plano 1 de las emisiones
del contaminante de NO para la geometria de 120°.
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CAPITULO 5. CONCLUSIONES Y RECOMENDACIONES.

5.1 Conclusiones

En este capitulo se presentan tanto las conclusiones y recomendaciones
acerca de los resultados que se obtuvieron con los calculos numéricos
realizados a lo largo de las simulaciones. En este proyecto de investigacion se
calcul6 de forma numérica el comportamiento del flujo y de la transferencia de

calor en una camara de combustién de una microturbina de gas.

Se utilizaron FLUENT y CFX (CFD-POST) como herramientas para llevar a
cabo el andlisis de CFD del proceso de combustién con los disefios de la

camara de combustién propuestos para una microturbina de gas.

Con los resultados mostrados a lo largo del capitulo 4 de este proyecto de tesis
podemos determinar que los modelos geométricos de camara de combustion
son correctos para implementarse en una microturbina de gas, generando una
correcta combustion del metano (CH4) y una adecuada distribucion de
temperatura con respecto a la produccion de NOx. Para ser mas especifico,

se tienen las siguientes conclusiones:

e Los angulos de entrada de aire (ubicados en el generador de voértices),
permiten generar un vortice central en la camara de combustion en una
zona propicia (entre R1 y R2), con esto se obtiene una mejor
distribucion de velocidades provocando que los patrones de flujo
desarrollados por las geometrias presenten una dinamica correcta

desde la entrada hasta la salida de la camara de combustion.
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e La forma del vortice causa una distribucion de temperatura adecuada
en la camara de combustién, ya que tanto en las paredes como en la
salida disminuye la magnitud de la temperatura, mejorando el
desempeiio de la microturbina de gas sin utilizar sistema de

enfriamiento.

e Con distribucién correcta tanto de la velocidad y como de la
temperatura se obtuvieron las condiciones apropiadas para llevar a
cabo la combustidn, realizando una mezcla de metano-aire en una zona
R1-R2, esto propicié una zona propicia para que las especies utilizadas

hicieran una total combustion.

e Ya que se obtuvo una adecuada combustidn, se encontrd que la mayor

concentracion de NOx se obtenia en la region de mayor temperatura.

e La camara de combustion con entradas tangenciales inclinadas 90,
presento las mejores condiciones de dinamica de flujo, para obtener la

menor cantidad de NOx en la salida.

5.2 Recomendaciones

Un analisis de combustion depende de varios resultados, uno de ellos es el de
la temperatura generada y su distribucion, asi como de las velocidades y
condiciones de frontera. Para futuros calculos usando CFD, se
recomienda mejorar la geometria para evitar la ligera recirculacion del
fluido, asi como de elaborar simulaciones con un mallado estructurado y
utilizando otro tipo de especies en el combustible, para observar el

comportamiento de las emisiones de los contaminantes reactantes de
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este combustible. Una sugerencia interesante es la de realizar la
construccion del modelo fisicamente y hacer los estudios
correspondientes al experimento para validar los calculos con PIV o LDA

contra los resultados que arrojé este proyecto de investigacion.
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