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Resumen

En el siguiente trabajo se abordara el algoritmo de sincronizaciéon entre componentes de una
turbina de gas axial, tanto a régimen estacionario como a régimen transitorio. A continuacién,
se realizard un modelo matematico con Matlab implementando dichos algoritmos y se
desarrollara un controlador PID capaz de regular la cantidad de combustible necesaria para
acelerar o decelerar una turbina de gas.

El trabajo serd estructurado de forma secuencial. Primero se desarrollara el algoritmo capaz de
hallar los puntos de trabajo del compresor y la turbina a diversas velocidades de rotacién cuando
estos se encuentran en equilibrio mecanico. Una vez hallados, se partirda de un punto de
equilibrio para acelerar o decelerar la turbina de gas mediante el algoritmo de sincronizacion
entre componentes a régimen transitorio. Obtenidos dichos algoritmos, se implementardn en
Matlab con datos genéricos relativos a los mapas de caracteristicas y de las propiedades del
combustible y de los gases que intervienen.
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INTRODUCCION

Introduccion

En el siguiente trabajo se realizarda un estudio sobre las condiciones de

sincronizacién entre componentes de una turbina de gas en régimen estacionario
y en régimen transitorio. Se estudiaran y disefiaran los algoritmos que rigen estas condiciones y
se proyectaran en un programa informatico de codigo abierto, que en este caso sera Matlab.
Una vez obtenidos los resultados de ambos estudios, se procedera al control dinamico de la
turbina de gas mediante un control PID.

Una turbina de gas es una maquina térmica capaz de realizar un ciclo Brayton® termodindmico,
y estad formada por tres componentes fundamentales: compresor, camara de combustion y
turbina.

Combustible
de entrada

Cémara de

combustion
Aire de Gas de
entrada escape
mg rhg
— Compresor Turbina

=
llustracion 1.1. Esquema de una turbina de gas

En su configuracién mas sencilla, el fluido es sometido a tres procesos fundamentales:

1) Compresidn adiabatica y no isoentrépica entre 1y 2.
2) Combustion o adicion de calor a presidon constante entre 2 y 3.
3) Expansion adiabdatica y no isoentrépica entre 3y 4.

El compresor? es el dispositivo capaz de realizar el proceso 1. Este comprime el aire, aumentando
su presidn para asi poder ser quemado en la cdmara de combustién® (proceso 2). En esta se
produce la mezcla del flujo de aire con el flujo de combustible y se fuerza una reaccién de
combustién para aumentar la temperatura del gas. Este se expande posteriormente en la
turbina®, siguiendo el proceso 3.

Escogiendo un volumen de control que comprende los tres componentes (compresor, camara
de combustidn y turbina), podemos aplicar las siguientes ecuaciones:

1 Explicacion del Ciclo Brayton en el Anexo |

2 Estudio del compresor en el Anexo Il

3 Estudio de la cdmara de combustién en el Anexo I
4 Estudio de la turbina en el Anexo Il
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Ecuacidn de conservacién del flujo masico.

Z mm Z mout

out

Siaplicamos la ecuacion de continuidad del f|UJO masico en su forma unidimensional, obtenemos

la siguiente ecuacion:
aM )
a mg +my —

e Ecuacidén de la energia.

+me> Zmout<hout+ 2 +gzout>+Q_W

d c?
T M +gz+u me in T
out

Podemos emplear la ecuacién de la energia aplicada a cada componente. Suponemos para cada
componente un volumen de control adiabatico con el exterior (Q = 0) y que la diferencia de

energia potencial es despreciable.

d[ (c? ] ] c? — c? . ) ,

EM 7+gz+u =g h1—hz+T + We = mg(hor — hop) + We
: lc

d c? ) c?—c2 . . .

1 M 7"'92"‘“ =mg|h, —hs + + Qcc = Mg (hoz — ho3) + Qcc

cc

d[ (c? ] ) c3 —c? . )

EM 7+gz+u =my h _h4+T —WTng(ho3_ho4)_W
L Ir

En régimen estacionario, los términos —y [M( + gz + u)] se anulan, de forma que
g = 1y + 1y
We = mg(hoz — ho1)
Qcc = mg(ho3 — hoz)

Wr = mg(ho3 — hos)

Utilizando el modelo de gas perfecto:

W = mqCpa(Toz — To1)
Qcc = 1gCpg(To3 — To2)
—To4)

WT = Th_gcpg (T03

Para que la turbina de gas esté en equilibrio mecdnico, la potencia desarrollada por la turbina

deberd ser igual a la potencia consumida® por las cargas en el eje. En el caso de la turbina de gas

axial de un solo eje, el Unico componente que consume potencia es el compresor, por lo tanto:
NmecWr — W =10

- T04-)

macpa(TOZ —To1) = nmecmgcpg (Tos

5 El eje de la turbina sufrird unas pérdidas mecanicas debidas al rozamiento, que denotaremos con un rendimiento

mecdanico Nyec-
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Utilizando la definicién de rendimiento isoentrépico® y empleando las relaciones isoentrépicas
del modelo de gas perfecto:

. To2 . 1
manaT01 (T_ - 1) = 77mecmnggT03 <1 - Toa/T, )
01 03 04

Y1 Yg—1

MaCpalor — — - = MnecMgCpg! 037 -
a~pa nC p()l mec’ "9°Pg T p03/p04

En el caso en el que la turbina de gas no estuviera en equilibrio mecdnico, este seria debido a un
desequilibrio de potencia.

NmecWr — We = AW # 0

nmecmgcpg(T% - T04) - Thacpa(TOZ - TOl) = AW

1\ 1 ot

. Yg . Po2\ va i
TgCpgT 1—( ) ~ MaCpalor -~ (_> T1)=aw
NmecMgCpgloslT P03/ Poa atpa’ol Nc ( Po1

Este desequilibrio de potencia nos reportaria un desequilibrio en el momento de fuerzas, que
consecuentemente nos aceleraria o deceleraria el eje de la turbina de gas.

. do AW AW
AW = AMw, IM=]—=—, wdw = ——dt
dt 1) ]

A través de una turbomaquina térmica el salto de presion es una funcién del flujo masico y de
la velocidad de rotacidn del eje. Esta relacién estd normalizada para cada tipo y modelo de
turbomdquina mediante los mapas de caracteristicas’.

Los mapas de caracteristicas representan variables adimensionales o cuasi-adimensionales. Las
gue mas emplearemos son:

e larelacidn (o ratio) de presion.

En el compresor estd definido como la presidn total a la salida del dispositivo, dividido por la
presion total a la entrada, mientras que en la turbina es al revés. De esta manera, este valor es
siempre mayor que 1.

_Poz

_Po
be Po1’ Pr Poa

e Flujo masico corregido (o adimensional).

En el Anexo Il nos adentraremos mas en su estudio. Su forma general es:

1i\[Ty

Po

6 Estudio del rendimiento isoentrdpico y las relaciones isoentrdpicas en el Anexo |
7 Estudio de los mapas de caracteristicas de componentes en Anexo |l.
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e Velocidad de rotacién adimensional (o corregida).

Tal y como sucede con el flujo masico corregido, en el Anexo Il explicaremos su obtencién y su
significado fisico. De forma general, la velocidad de rotacién corregida esta definida como:

VTo
e Eficiencia isoentrdpica.

Explicada en el Anexo |. Se suele representar como:

Ms

Los mapas de componentes nos aportan una informacién crucial para hallar la sincronizacidn
entre turbina y compresor a régimen estacionario. Estos mapas pueden ser introducidos en un
programa®, de manera que obtengamos dos variables de salida en funcién de dos variables de
entrada.

En los apartados sucesivos de la memoria explicaremos los procesos de regulacién estacionaria
y regulacidn transitoria en una turbina de gas axial. Tomaremos los mapas de componentes del
compresor y turbina como funciones de las variables hasta ahora comentadas y realizaremos de
forma iterativa estos procesos de sincronizacidn para encontrar los distintos puntos de
funcionamiento de la turbina de gas. Finalmente, modelizaremos el sistema y aplicaremos los
algoritmos disenados para comprobar la funcionalidad de los mismos.

8 Realizado en el programa disefiado, correspondiente al Apartado 5.
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Algoritmo de sincronizacion para la regulacion
! arégimen estacionario de una turbina de gas

En este apartado determinaremos el algoritmo de sincronizacién entre turbina y
compresor en una turbina de gas a régimen estacionario®. El eje gira a velocidad constante, ya
qgue los componentes estan en equilibrio mecanico (AW = 0)

Este algoritmo se basa en tres ecuaciones principales:

e Ecuacidn de continuidad de flujo masico: my = My + My — My, = My + My
En régimen estacionario, el flujo masico de gas es el resultado de la contribucidn del flujo masico
de aire, el flujo masico de combustible y el flujo de pérdidas. Tomamos despreciables las fugas

de aire en el compresor.

En términos de flujo masico corregido, magnitud de entrada a los mapas de componentes:

rig\/Tos [ma\/ﬁpmﬁ] [mgpoz m]

Po3 Po1 Poz Mg Po3

e Ecuacidn de continuidad de velocidad de rotacién: N =N, = Nr

Dado que el compresory la turbina estan colocados en el mismo eje, poseen la misma velocidad
de rotacién en régimen estacionario.

En términos de velocidad de rotacidn corregida:

e, -l (=,

e Ecuacién del equilibrio de potencias: AW = 0, Wr — W =0

La turbina se encuentra en régimen estacionario mecanico, y esto necesita de un equilibrio de
potencia en el eje.

0= nmecmgcpg (Toz — T04) - macpa(TOZ —To1)

Esta ecuacidn, expresada en funcién de las relaciones de presidn po/Po1 Y Po3/Poasr Y 135
eficiencias isoentrdpicas de compresor y turbina, respectivamente, 1., nr resulta:

Vg 1 Ya—1
. . Po2\ va
AW =0 = Nipec mgcpgTOSWT 1- ( manaT()l ( ) -1
Pos/P04 Po1 c

El proceso de regulaciéon entre componentes de una turbina de gas no es secuencial, pero si
convergente. Por lo tanto, es necesario un algoritmo de sincronizacién capaz de encontrar el
punto de equilibrio entre compresor y turbina de forma iterativa. Este algoritmo viene explicado
a continuacién.

9 Basado en el libro Gas Turbine Theory [1].
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. . . MmaTor N
El to de f to del 2
egimos un punto de funcionamiento del compresor: —*—, ==
Ma+/ T, N
(e, Be) =f ( a—Ol’_> — Mapas del compresor
Po1 T01

Determinamos el valor del salto de temperatura, de la temperatura a la salida y de la presién a
la salida.

To, 1 Ya—l To,
— =— Ya —1]+4+1, Toy = Tog1 =—
Tor 10 <ﬁc 02 01 Tos
Poz = BcPo1
Determinamos el flujo masico de aire:
— ma V TOl p01
Po1 /Ty

Calculamos la potencia consumida por el compresor:

Mg

. 1 o1
We = macpa(TOZ - TOl) = macpa%Tm Bc Ve —1

En la cdmara de combustién suponemos una caida de presidén constante debida a pérdidas por
rozamiento frio. No tenemos en cuenta las pérdidas debidas al intercambio térmico.

Pos _y _APozz _Po3
Po2 Poz 03 Po2 0z

Expresamos la caida de presién en base a las condiciones de entrada del compresor:

Pos _ PosPoz2 _ Pos g Pos = LB
Po1  PozPor Po2 ¢ 03 Po1 ot

Inicio del bucle externo

Implementa las ecuaciones de continuidad de flujo, de velocidad de rotacion y de equilibrio de
potencias.

Suponemos una % = Br
04

1 g/Tos
Pos3
de la velocidad de rotacién corregida.

Tyl Tos _ f <ﬂ

Po3

Determinamos con el mapa de presién de la turbina. Suponemos que es independiente

N
> ~ f(Br) = Mapa turbina

Vo
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Inicio del bucle interno

Implementa el algoritmo que satisface la continuidad de flujo y la relacion entre ATy3, y el
dosado f.

my = mg — Solo para la primera iteracion

Utilizamos la ecuacién de continuidad de flujo.

Mgy Tos _ Mavy/To1 g Pos |Tos

Po3 Po1 Mg Po3 | To1

g/ To3

Tos _ " Pos_™MaPos

Tor Mg~/ To1 Mg Po1
Po1

Tos3
To3 = Toy
1

To
Determinamos el dosado necesario’® para alcanzar la temperatura T3, y con ello i, /1it,:

T
% (Funcion lineal Tyz — Ty)
1

mf = maf
myg = mg + Mg
Fin del bucle interno, hasta que m, converja al valor anterior

Determinamos la eficiencia de la turbina mediante el mapa de la turbina:

N N JTn

JTos  Tor v/Tos

n =f<@ ! )
! P04'./T03

Determinamos las propiedades del gas a la salida de la turbina:

T 1 T
04 Yg 04
— = — —11+1, Tos = Toz —
Toa nr (ﬁT> 04 03 Tos
1
Posa = Po3 E

10 He asumido que el salto de temperatura en la cdmara de combustion es lineal con el dosado. El coeficiente C; es
una funcidn del poder calorifico del combustible y puede ser obtenido mediante tablas. Ver Anexo Il.
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Determinamos la potencia producida por la turbina:
Yg—1
; . . 1 Yg
Wr = 1mg¢pg(Tos — Toa) = MyCpgrTos| 1 — '3_
T
Determinamos la diferencia de potencia entre turbina y compresor:
AW = NypecWr — We

Expresamos el AW como una funcién de todos los pardametros que influyen en el consumo y
produccién de potencia en el eje:

Yg—1
. ' INre 1 Ya-1
AW = NmecmgCpgnrToz| 1 — (_) — Mg Cpa—To1 (Be) va =1
Br Mc
Establecemos la condicidn del generador de gases calientes:
AW = Wload = 0
Yg
1 Ya—1 1-y4 v
AW +my e, —T Ya —1 Yo
ﬁ _|, atpa Ne 01 (BC) _ < 0+ WC )1—Yg
! nmecmgcpgnTTOB 777'hgcpg77TT03

Cierre del bucle externo cuando AW = 0
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2.1. Sincronizacion con dispositivos adicionales: turbina libre y tobera

Una vez hallado el equilibrio de la turbina de gas simple obtenemos un gas caliente a alta presion
a la salida de la turbina. La energia de este fluido puede ser aprovechada, bien en una turbina
externa conectada a un transformador, bien con una tobera propulsiva, o bien con ambos
dispositivos.

2.1.1. Matching con una turbina libre

Vamos a suponer que la velocidad de rotacién de la turbina externa es tal que se alcanza el punto
de mayor eficiencia de la misma en el punto de operacion del punto de disefio. Vamos a suponer

que entre los limites de trabajo de la turbina libre po,/pos es una funcion de my,/To4/Dos, €5
decir, que no entra en choking.

Hallamos el flujo adimensional a la salida de la turbina de alta presion:
Mg/ T04
Po4

La turbina no entra nunca en choking, por lo tanto, B es una funcién del flujo masico corregido.

Poa Thg\/ Toq4
Bro=—t= (022
Pos Poa

Hallamos la eficiencia isoentrdpica de la turbina:

1 =f([3 ﬂ)
TL TL'\/m

Determinamos el salto de temperatura, la temperatura a la salida y la presion a la salida:

T 1\ T
05 Yg 05
— = — -1 ]+4+1, Toc = Toa —
Toa nrL (BT) 05 04 Toa
1
Pos = P04E

Obtenemos la potencia de la turbina:
Wry, = mgcpg (Tos — Tos)

Definimos la eficiencia del ciclo termodindmico como la potencia producida por la turbina libre
entre la potencia calorifica producida en la cdmara de combustion:

WTL _ mgcpg(T04 —Tos) _ Tos — Tos
Qcc mngg(To3 —Toz) Tos — Toy

Nciclo =
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2.1.2. Matching con una tobera propulsiva

Si en lugar de la turbina externa colocamos una tobera, podemos calcular la fuerza de impulsidn
del motor.

Comenzamos calculando la velocidad del flujo a la salida de la tobera®®.

CZ
CpgT04» = Cpg <T5 + _)
2¢p4

Cs = /Zcp(TOz; —Ts)

Cs \/ZCp(T04—T5): 2 (T04 1)
y—1

M. = — =

as +YRTs

Aplicamos la ecuacion de la fuerza de impulso de un motor aerondutico?:

Fyninstatiea = (0s — p1)As —mgcy + (ma + mf)CS =

__(Ps_ JTs
—pl(p1 1) 45 — ma yRT; ——— MT mq \JVRT, \/—(1+f) JR_TS

b1 (Pos Ps Poi \/ﬁﬁ \/_ >
= ——-1 /YRT 1 M =
POt s Po1 <P01 Pos P1 ) ~ M Vo \/_ (\/ﬁ N/ \/_( +HMs -

Yy Yo —
Pos(1+721M5) (HyaT_le) Ya~ _1\ \/‘/?(HV‘IZIMI) <1+ 21M§) (1+ )M — M,
= Po1 Pot ~Va As +mg \JYRTyy L T
(1+V—‘12_1M12) vat (1+ L2y /

Adimensionalizando la fuerza de impulso, obtenemos una funciéon de distintos parametros
adimensionales:

Funinstalied _ p05 LULAY, T01 vV Tos
Qi % My, Ms, Ve, Vg ) + 92| As,———, My, Ms,y,v,
Po14s 01 Por /Ty

Finstatiea _ Funinstatied _ Fp
Po14s Po14s Po14s

Teniendo en cuenta que:

Pos _ PozPo3 Po4Pos _ , Po3 Pos
T

c
Po1 P01 Po2 Po3 P04 Po2.c  Po4topera

11 Estudio de la tobera en Anexo II.
12 Ecuaciones de la propulsion aeronautica en Anexo |.

10
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Andlogamente a la turbina de baja presién para produccién eléctrica, podemos definir un
rendimiento propulsivo:

g3 (ﬁc: Nes f! ﬁT! nr, ntobera)

Finstalled 1

n =
P Qcc

Hemos implementado el algoritmo de sincronizacién de componentes de la turbina de gas en
base a las condiciones de operacidon del compresor elegidas, determinando el punto de
funcionamiento de la turbina que cumple las ecuaciones de continuidad de flujo masico y
velocidad de rotacion, asi como la ecuacién de equilibrio de potencias.

Para cada velocidad de rotacidn y un rango de B en el compresor determinado, podemos hallar
el rango de funcionamiento de la maquina. Para ello, escogemos una velocidad de rotacion

. N
corregida del compresor (JT_) y recorremos, desde el punto del compresor de mayor B
01
admisible hasta el de menor B.
Con este estudio podremos determinar los puntos de mayor eficiencia del ciclo a régimen

estacionario, ademas de poder establecer los limites de trabajo de la maquina: emisiones,
temperaturas maximas soportables, surge line...

11
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Algoritmo de sincronizacién para la regulacion a
régimen transitorio de una turbina de gas

Una vez estudiada la regulaciéon de la turbina de gas en régimen estacionario podemos
preguntarnos qué ocurriria si existieran fluctuaciones en las variables que condicionan el
equilibrio del sistema. Por ejemplo, en las condiciones del aire a la entrada del compresor
To1, P01 0 la cantidad de combustible utilizado 1.

Vamos a emplear una hipdtesis muy importante: el proceso transitorio es puramente mecanico,
es decir, no tiene en cuenta los procesos transitorios internos al fluido. Adicionalmente,
tomaremos la turbina de gas como un sélido rigido.

Esto implica que la ecuacién de continuidad de flujo en régimen estacionario siga siendo valida,
asi como la ecuacidn de la continuidad de la velocidad de rotacién corregida.

e Ecuacién de continuidad de flujo masico:

rigy/Tos [ma\/ﬁpmﬁ] [mgpoz m]

Po3 Po1 Poz Mg Po3

e Ecuacién de compatibilidad de la velocidad de rotacion:

el .

Sin embargo, la ecuacién de equilibrio de potencias generalmente no se cumple, ya que las
condiciones de trabajo del compresor y la turbina pueden verse modificadas muy facilmente al
verse sometidas a cambios externos como Tyq, pg1 0 My.

Yg—1
1 Ya—1

, , Vg
AW = Nmec mgcpgTOBr]T 1- (E) [macpaTm <(BC) Ya — 1)

=0
c

T

La potencia y el momento de fuerzas en el eje de la turbina de gas estan relacionados mediante
la velocidad de giro de la maquina.

AW = AMw

Siguiendo la Segunda Ley de Newton, sabemos que este desequilibrio de momento genera una
aceleracién angular en el eje, que puede acelerar o decelerar la turbina de gas dependiendo del
balance de potencia.

AW dw
MIM=—F=]—
w dt

12
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Homdlogamente al caso de la regulacidon en régimen estacionario, la regulacién a régimen
transitorio® es un proceso no secuencial que conlleva la elaboracién de un algoritmo iterativo
que encuentre el punto de funcionamiento de turbina y compresor, que en este caso satisfaga
las dos ecuaciones de continuidad anteriormente explicadas, y que integre la ecuacion del
desequilibrio de momento para calcular la nueva velocidad de rotacién corregida en cada
instante de tiempo.

Para ello, escogeremos un punto de equilibrio hallado previamente con el proceso de regulacion
en régimen estacionario, y realizaremos variaciones en las condiciones de entrada al compresor
To1, o1 Y en el flujo masico de combustible my.

Tomaremos la hipdtesis de que el flujo masico corregido en la turbina sea constante. Es decir,
vamos a suponer que el sistema regula py3 y Tp3 ante cambios en la cantidad de combustible

introducida.
mg,/TO_a, _
Po3

K

Escogemos un punto de equilibrio a régimen estacionario con velocidad de rotacién corregida
N

JTo1’

Tomamos To; = To1,eq + A4To1, Po1 = Poveq T APo1 Y My = Mg eq + Arity.

Inicio del bucle externo.
Implementa la ecuacion de la potencia, la Sequnda Ley de Newton y la integracion de la
potencia instantdnea para hallar la variacion de la velocidad de rotacion.

Inicio del bucle interno.
Este algoritmo tiene como objetivo la aplicacion de la ecuacion de continuidad de flujo en la
turbina de gas.

Determinamos el flujo masico de aire:
_ Mg\/To1 Po1

Po1 m

Thy = 1y + 1

mg
Hallamos el flujo masico de gas:

Determinamos el dosado:

Determinamos la nueva temperatura en 3.
Toz = C1f + Tp,

Determinamos la presion a la salida de la cdmara de combustion.

g4/ To3

P03=T

13 Basado en el libro Gas Turbine Theory [2]. El algoritmo desarrollado en el trabajo difiere en la eleccion de
To3/Tp1 como una funcidn del flujo masico de combustible.
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REGULACION A REGIMEN TRANSITORIO

Hallamos el salto de presion en el compresor:

_ Po3 Poz

‘8 =
¢ Po1 Po3

Determinamos el nuevo punto del compresor:

ma\/ T01

Po1

N

Y T01

mg/To1 N
Ne = f ,
Po1 /Ty

) — Busqueda Inversa

=f <Bc;

Hallamos el salto de temperatura en el compresor y la temperatura de salida del aire.

T, 1 Yo Toz
L — —1|+1, Ty =T, —=
To; 1c <’8C * 02 o1 Ty,

Cerramos el bucle interno cuando encontremos convergencia en 1,

Calculamos el punto de operacién en la turbina:
N N To1

JTos Tor \Tos

Mg/ T, N Mg/ T
Br=Ff N B s f —ONV 93, Busqueda inversa
Poz /T3 Po3

N
nr=f (.BT; ﬁ)

Hallamos las propiedades del gas a la salida de la turbina:

Yg—1

To4 1\ vg Tos
—_—= —_— -1 +1, Tos = Tz —
Tos nr <BT) 04 03 Toa

Pos = Po3 By

Calculamos la potencia consumida por el compresor:
We = macpa(TOZ - TOl)
Calculamos la potencia desarrollada por la turbina:

WT = mgcpg (TOB - T04)

14



REGULACION A REGIMEN TRANSITORIO

Hallamos la potencia neta del ciclo:
AW = NpecWr =W,

Con la potencia neta calculamos el desequilibrio de momento de fuerzas en el eje de la turbina,
gue mediante la Segunda Ley de Newton produce una aceleracidn de la maquina:

. . 2T
AM_AW_AW_ do d(@N)
= a)e]-e = 2_7TN —]e]e dt _]e]e dt

60

2

NdN = 1 60 AW dt
eje 47'[2

Integramos la ecuaciéon anterior para un incremento de velocidad en el eje AN:

NdN = — = AW dt

AN ANZ At 1 602
fo 2 o Jojedm?

Podemos realizar una integracién numérica basada en el método del trapecio en un intervalo de
discretizacion At, de tal forma que obtengamos el incremento de velocidad absoluta.

At 2 602 . 60 | 2 AW, + AW,_,
AN, = —— AWdt x — |[——————— At
o Jejedm 27 | Jeje 2

Cuanto mas pequefio sea el tiempo de discretizacion, mas nos acercaremos al valor real de la
integral. Sumamos este valor de incremento de velocidad absoluta del eje a la velocidad

absoluta anterior del eje.
N(t + At) = N(t) + AN

Adimensionalizamos la nueva velocidad de rotacion para el compresor y la turbina:
N N

JTo1 Tos

Cerramos el bucle externo. Fin del transitorio cuando AW —0

Con este algoritmo hemos hallado el procedimiento para obtener la respuesta del transitorio
ante cambios en las condiciones de equilibrio Ty, poy, .
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q Control dinamico de la turbina de gas

Hemos estudiado el transitorio de la turbina de gas, es decir, cdmo cambia la velocidad de
rotacion de la maquina ante estimulos externos, tales como cambios de temperatura y presion
a la entrada del compresor.

No obstante, hasta ahora solo hemos hablado de cémo se comporta, y no de cdmo queremos
gue se comporte. Quiza nos interese mantener una velocidad adimensional constante cuando
baje o suba la temperatura Ty; o la presion py,. Para ello hay que tener en cuenta cual sera la
variable sobre la que queremos actuar: la cantidad de combustible.

Para que el sistema se autorregule a nivel transitorio, dada una referencia de velocidad,
debemos colocar el sistema en bucle cerrado.

ATg1, Apo1
, ®)
t
N e(®) Control Ariy (1) Turbina de Gas VTo1

v

Vo1 PID

llustracion 4.1. Esquema simple del control de una turbina de gas.

Partiendo de una perturbacidn en el estado de equilibrio el sistema sufrird un cambio en la
potencia neta, generando asi un desequilibrio de momento que se traducira en una variacion de
la velocidad del eje de rotacion de la turbina de gas. Esta variacidn la deberemos comparar con
una velocidad de rotacion de referencia.

La diferencia entre la velocidad de rotacidn corregida relativa en el instante actual y la velocidad
de rotacién de referencia nos dara un error, que serd funcién del tiempo.

® ) = — N
e(t) = Yrer — y(t) = —
" VTotgy  VTo1

Vamos a realizar un control PID** aplicado al modelo de estados discretos que hemos disefiado
en el apartado de regulacién transitoria, que tendra la siguiente forma:

®

C(tx) = P(ty) + 1(t) + D(ty)

Siendo P, | y D las acciones proporcionales, integrales y derivativas del control empleado en el
modelo de estados discretos.

14 Extraido del libro Control PID Avanzado. [7]
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CONTROL DINAMICO DE LA TURBINA DE GAS

e Accion proporcional. La accidn realizada es directamente proporcional al error.

P(t) = Ky (Yrer () = y())
En el sistema de estados discretos que utilizaremos en el modelo:

P(tk) = er(tk) = Kp(Yref(tk) - }’(tk))
Siendo t; el instante k-ésimo en el que se realiza el muestreo.

e Accidn integrativa. La accién realizada es directamente proporcional a la integral del
error.

K, (¢t K, (¢
I(t) = 7”} e(t)dt = %f (Vrep (i) — y(ty) )dt
0 1 J0

i

En el modelo de estados discretos, utilizamos una integracién numérica siguiendo el método del
trapecio, de manera que:

K, e(ty) +e(ty—1)
I(t,) ==L At
() = 2

Donde At = tk - tk—l
e Accion derivativa. La accion realizada es proporcional a la derivada del error.

D(t) = KpTddZ—(tt)

En el modelo discreto:

e(ty) — e(tk—1)

D(tk) = KpTd At

Donde At = tk - tk—l

Para hallar las constantes éptimas para la regulacion, emplearemos el método de Ziegler-Nichols
de las oscilaciones. Este método se basa en aumentar la ganancia del control proporcional (Ky)
hasta que el sistema se vuelve inestable para un control puramente proporcional K..;;. Este
valor maximo nos reportara un valor del periodo de oscilacidn critica T,pi¢-

Una vez obtenida esta constante proporcional utilizaremos las relaciones de Ziegler-Nichols®®
para hallar las constantes del PID:

Ky = 0,6 Kerie

Tcrit

T, = <%
L T2

T, = crit
17 8

15 Extraido del libro Control PID Avanzado. [8]
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Modelizacion del sistema en Matlab

En el siguiente apartado se explicara el programa desarrollado en Matlab que integra los
algoritmos de regulacidén en régimen estacionario y en régimen transitorio de la turbina de gas.
En este programa, ademas, se han aplicado los conocimientos de control de sistemas dinamicos
explicados en la seccién anterior.

El programa consta de varias partes:

e Modelizacién y adaptacién de los mapas de caracteristicas de compresores y turbinas
utilizadas en la configuracidn estudiada.

e Elaboracién de distintos programas y funciones adicionales que permitan el acceso a los
mapas de forma eficiente.

e Aplicacién del algoritmo de regulacidn en régimen estacionario de la turbina de gas en
la configuracion estudiada. Obtencién de los puntos de funcionamiento de la turbina de
gas en equilibrio de potencias.

e Aplicacién del algoritmo de regulacion en régimen transitorio de la turbina de gas.
Control del sistema ante cambios de las condiciones de equilibrio.

5.1. Adaptacion de los mapas de caracteristicas
He utilizado los datos arrojados por el programa GasTurb 13 de una turbina de gas genérica®®
para la configuracidn basica (compresor, cdmara de combustién y turbina). Para poder hacerlos
accesibles a cualquier operacién en Matlab, en cada mapa de caracteristicas ha sido necesario

realizar las siguientes operaciones:

5.1.1. Eleccidén de diversos puntos del mapa a diferentes velocidades adimensionales.

_—
. . . m,/T L
Obtenemos de esta manera tres vectores, uno de flujo adimensional - ® uno relacién de
0
. 3 T - . . . N
presiones f3, y uno de eficiencias isoentrépicas 7} para cada velocidad adimensional Tn de cada
0
componente de la turbina de gas. Para todas las velocidades de rotacion adimensionales
- T_’ >
N . , mJT, 3 3
almacenadas en el vector «/_T_ obtenemos las matrices asociadas p—", B, 1 de cada componente,
0 0

de manera que encontramos las siguientes relaciones entre variables:

En el compresor:

myTyy N

Burc = f :
Hpe Po1 W’TOI

16 En general, los mapas de caracteristicas de compresores y turbinas no son de dominio publico, asi que he tomado
una adaptacion aportada por la versién Trial del programa GasTurb 13 [3].
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En la turbina:

No obstante, tal y como se explica en el Anexo Il sobre los mapas de caracteristicas, el mapa de
la turbina que relaciona las presiones y el flujo masico adimensional puede considerarse
independiente de la velocidad de rotacion adimensional. Es decir, que en efectos practicos:

my/To3

Po3 B

f(.B-)HPT)

5.1.2. Interpolacién polindmica de los puntos definidos a velocidad adimensional
constante.

Una vez establecidas las relaciones anteriores, interpolamos los puntos escogidos para cada
velocidad adimensional. Los polinomios obtenidos se evalian en puntos discretos, de forma que

mTy

0

obtenemos, para cada polinomio y un vector de evaluacién (ya sea 0 [ en su caso), un

vector que reune los valores de las funciones.

En el compresor:

-

m\/m (N/\/E) IBkC(N/\/m)kC HPC
Po1 i, ‘ HPC
il Tor
/ Poi 1(N/‘/E)1\ T (N/\To1),
m\/m (N/\/E) n—kC)(N/\/m)kc HPC
Pot . ‘ HPC
En la turbina:
SN T,
B (N T) = 00 ()
Bi(N/Tos), M (N/yTos),
B NNTw), ) e \T(VAToS), )

Donde k. y k: son los de velocidades adimensionales definidas para el compresor y turbina,
respectivamente.
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MODELIZACION DEL SISTEMA EN MATLAB

Obtenemos, para los componentes estudiados en el modelo, los siguientes mapas de
caracteristicas:

o
I

@

o
T

=

Eficiencia isoentropica

0.83 - /i

Mapa de caracteristicas Po,/Pgq - M,25RSTD

|
25 3 35

Flujo masico de aire 25RSTD [kg/s]

llustracion 5.1. Mapa relacion de presiones — Flujo adimensional del compresor

Mapa de caracteristicas eficiencia isoentropica - ma25RSTD

P | =

0

0.4 -

g

=

0.78 —

07 } | | | |

1 5 2 25 35

Flujo méasico de aire 25RSTD [kg/s]

llustracion 5.2. Mapa de eficiencia isoentrdpica — Flujo adimensional del compresor
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1.8

1.06 —

1.6

Flujo masico de gas 25RSTD [kg/s]

1.01

MODELIZACION DEL SISTEMA EN MATLAB

Mapa de caracteristicas p03/p0 i m925RSTD

0386 —

0&3s

o 4 =
> 2
g 3 3

Eficiencia isoentropica

;

035 —

0858 —

nas
14

22 z4 Z6

Relacion de presiones p03/p0 4

lustracion 5.3. Mapa relacion de presiones — Flujo adimensional de la turbina

Mapa de caracteristicas eficiencia isoentropica - ngSRSTD

- o .
.
@ .
* L
. . 3
° .
. . . o
i = A .
B ® = e 2 » .
. v : o
& . ° . .t o . .. % .
" » ” : ° . .
© k] e o ’ *% o
K . o ®o .
. . ae° °
3 Oq o
-
® . e
. &
. .
- .v..
- 3
o (..
. ,
- |®
b o
.
“
.
.
| I | |
22 24 25 248 3

Relacion de presiones p03/p0 4

llustracion 5.4. Mapa de eficiencia isoentropica — Relacién de presiones de la turbina
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5.2. Funciones y programas adicionales necesarios para utilizar los algoritmos de
sincronizacion

La discretizacidn de las matrices que representan matematicamente los mapas de componentes
nos limita en muchos sentidos el acceso a distintos puntos que no han sido definidos. Para ello,
es necesario interpolar entre vectores y/o puntos para hallar valores que no han sido
previamente definidos.

Para llevar a cabo el algoritmo de sincronizacidn de componentes es necesario, en algun
momento, definir funciones de forma inversa. Un ejemplo de ello seria obtener el valor del flujo
masico adimensional en el compresor, dada una relacién de presién a una velocidad de rotacidn
determinada. Hay que tener en cuenta que algunas funciones no tienen inversa, como el mapa
presidn-flujo mdsico adimensional de la turbina. Cuando esta entra en choking, B deja de ser
una funcion del flujo masico adimensional de entrada y no puede ser definida.

5.2.1. Interpolacidn lineal entre velocidades adimensionales.

S
S

m\Ty

3 o
Realizando el proceso anterior hemos expresado en forma matricial v B, 1 para un vector
0

—_—

N
VTo'

de tener otra velocidad adimensional distinta comprendida entre los limites minimos y maximos

cuyos valores han sido fijados a la hora de realizar la interpolacién. No obstante, en el caso

—_—

N - . . .
del vector —, no tenemos definidas las funciones anteriormente obtenidas.

VT’
Para ello, recurrimos a la interpolacion lineal entre velocidades adimensionales. Sea un valor

N
VTo,,

tal que:
N

N N
< <
VTo; vTo, VToy,

R —
—)
Siendo el coeficiente i una posicién cualquiera del vector ——, los vectores ‘/_ ,Bn, M

ﬁo

. N . . S
asociados al — de entrada mantendran la misma proporcion lineal respecto de Ios vectores

VTo,,
myT, — myT, N N
B,y ® ,Bi+1,T+1 | que == . De manera que:
Po 1+1 \/Fon

Do

N N N
=a—=+0-a)—

™o 4 ™ si)+a-o
’ ’r] =a ) Jn —a
Do Po Po

n i i+1
Obtenemos un valor del coeficiente de interpolacidn igual a:

a=————""= Va € (0,1)
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MODELIZACION DEL SISTEMA EN MATLAB

5.2.2. Interpolacidn lineal a la misma velocidad de rotacidon adimensional.

_—

T

Dado que no tenemos una funcién continua de

To 2 . .2 .
- 2 B, 1] para cada velocidad de rotacién, sino
0

valores discretos con una resolucién de discretizacidn alta (como se puede ver en las figuras de
los mapas del compresor y turbina obtenidos), deberemos interpolar linealmente entre puntos

contiguos.

De manera similar al proceso realizado en el punto anterior, obtenemos una relacién:

En el compresor

my/Toq _m\/m

Po1 , Po1 ;41

a, =
m TOl _m TOl

Po1 Po1 j4q

(Bupc:Mupc)n = a1 (Bupc:Mupc)i + (1 — a1)Bupc Mupc)i+1

En la turbina

_ Bupry, — Buprisq

a, =
Bupr; — Bupriyq

my/To3 my/To3 my/Ty3
< :WHPT) =a; ( Mupr | + (1 —az) | —— Mupr
Po3 n Po3 ; Po3 i+1

L

5.2.3. Definicidn de una funcidn inversa para las funciones anteriores.

Esta funcionalidad y las circunstancias criticas nombradas se han implementado también en el

programa.
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5.3. Aplicacion del algoritmo de sincronizacion entre componentes a régimen estacionario

Una vez creados todos los programas paralelos necesarios para acceder a todas las posiciones
de los mapas de caracteristicas, aplicamos el algoritmo de sincronizacién a régimen estacionario.

Para ello, debemos definir las condiciones de contorno'’ del problema:

6. Condiciones de entrada al compresor (pg1, Tp1)

7. Caracteristicas del aire y del gas (¢pq, Ya, Cpg, Vg)

8.  Coeficiente de pérdida de presion en la cdmara de combustién Apg,3

9.  Coeficiente C; = ATy,3/f ligado al salto de temperatura en la cdmara de combustion
10. Rendimiento mecanico del eje Nyec

11. Velocidad de rotacién absoluta del eje N.

Como se explica en el Anexo Il sobre los mapas de caracteristicas, estos normalmente vienen
expresados en variables estandarizadas, de forma que la velocidad adimensional de rotacion
viene en porcentaje relativo a la velocidad de rotacién del punto de proyecto y el flujo masico
corregido viene expresado en relacion a las condiciones estandar.

N
(\/ TO /Tstd>
N

Nyo; = 100 - (%)
(\/ TO/Tstd>DP
M~/ To/T.

m,25RSTD = My To/Tsta [kg/s]

Po/Dsta

Para ello debemos definir también las temperaturas en el punto de proyecto para cada
componente de la turbina de gas.

e Temperatura en el punto de proyecto del compresor: Tyq pp

e Temperatura en el punto de proyecto de la turbina: T3 pp

Con todas las variables y constantes definidas, junto con todas las variables auxiliares oportunas
para una mejor manejabilidad del programa, podemos proceder a la escritura del algoritmo en
Matlab.

Dado que este algoritmo se basa en la eleccion de un punto arbitrario del mapa del compresor,
podemos definir varios puntos del compresor a cada velocidad adimensional de rotacion,
realizando en bucle el algoritmo disefiado para obtener todos los puntos, a una misma velocidad
adimensional de rotacidn, de equilibrio estacionario de la turbina de gas.

Los resultados de la sincronizacién a régimen estacionario vienen expresados en las gréficas
siguientes:

17 Algunas de las condiciones de contorno se han determinado en base a los datos arrojados por el programa
GasTurb 13 [3].
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MODELIZACION DEL SISTEMA EN MATLAB

pozlpo1 vs ma25RSTD

~
T

o
T

o
T

IS
T

w
T

4 ! L \ L \ |
1 15 25 3 3.5 4

&
Flujo masico de aire 25RSTD [kg/s]

llustracion 5.5. Puntos de sincronizacion de la turbina de gas a régimen estacionario en el compresor

Po3/Pgs VS M 25RSTD

15 2 25 3 35

Flujo masico de aire 25RSTD [kg/s]

llustracion 5.6. Puntos de funcionamiento de la turbina de gas a régimen estacionario en la turbina.
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T03 VS ma25RSTD

2500

1500 —

1000 —

500 —

Temperatura total de entrada a la turbina T03 [K]

" \ \ \ ! | |
1 1.5 2 2.5 3 3.5 4

Flujo masico de aire 25RSTD [kg/s]

llustracion 5.7. Temperatura total a la entrada de la turbina en los distintos puntos de funcionamiento a régimen estacionario de la turbina de gas

m, vs maZSRSTD

012 —

0.08 —

0.06 —

Flujo masico de combustible [kg/s]

0.02 —

0 \ | | | | |

1 1.5 2 25 3 3.5 4

Flujo masico de aire 25RSTD [kg/s]

llustracion 5.8. Flujo mdsico de combustible necesario para la sincronizacion estacionaria de los distintos componentes
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Como podemos observar en la llustracion 5.6, la relacién de presidn de la turbina aumenta
conforme aumenta el flujo masico de aire a una velocidad de rotacién adimensional fija. Es decir,
es mayor la influencia del flujo mdsico que la relacion de presién del compresor sobre la potencia
consumida.

En la llustracion 5.7 vemos como a mayor relacién de presion en el compresor, mayor es la
temperatura total de entrada a la turbina. Esto es debido a que T, es mayor porque pg2/Po1
también lo es. Esto también explica que la T3 sea también mayor a velocidades de rotacion mas
altas.

En la llustracion 5.8, el flujo masico de combustible aumenta con el ratio de presién en el
compresor de una forma muy similar a cémo lo hace la temperatura T3. Esto pone en evidencia
la proporcionalidad entre la temperatura a la entrada de la turbina y el flujo masico de
combustible.

Como podemos observar, existen diferentes puntos a una misma velocidad de rotacion
adimensional que satisfacen la condicién de equilibrio de potencias. Esto es debido a que todos
los parametros de los que depende este equilibrio varian unos en relacién con los otros.

Yg—1
. . 1 !]J’g . 1 Yol
AW = 0 = Nmec |MgCpgTosnr| 1 - (_> — [MacpaTor —|Bc Ve —1
Br Mc c
T

Los resultados del modelo a régimen estacionario nos proporcionan el punto de partida del
modelo a régimen transitorio que a continuacién vamos a estudiar.
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5.4. Aplicacion del algoritmo de sincronizacion entre componentes a régimen transitorio y
control dindmico PID

En el Apartado 5 del trabajo sobre el control del sistema hemos hablado de un modelo a estados,
no continuo. Dado que la herramienta de la que disponemos para simular el comportamiento a
transitorio es un algoritmo iterativo, para el estudio realizado ha sido mds eficiente emplear un
modelo a estados con tiempos de muestreo reducidos.

Por lo tanto, antes de aplicar el algoritmo desarrollado del transitorio debemos establecer dicho
tiempo de muestreo, que correspondera también con el At de integracién numérica de la
potencia neta del ciclo para obtener el incremento de velocidad de rotacién. También
deberemos elegir el tiempo de realizacion de la prueba del transitorio, que nos definira el
numero de veces que debera ser utilizado el algoritmo del transitorio.

Tomaremos un punto de equilibrio del sistema a régimen estacionario y modificaremos la
referencia de velocidad de rotacidon adimensional. Este serd nuestro escaldn, sobre el que
estudiaremos la respuesta a transitorio.

Por otra parte, implementaremos un bucle cerrado donde compararemos la velocidad de
rotacion en una iteracién k-ésima con la velocidad de rotacién adimensional de referencia. El
error (diferencia entre ambas velocidades) amplificado mediante una ganancia proporcional K,
nos dara un incremento (o disminucién) del flujo masico de combustible.

Utilizando el método de Ziegler-Nichols de las oscilaciones, realizaremos varias pruebas hasta
encontrar la ganancia critica del proporcional (K,,-;¢) y el periodo de oscilacidn critico (T,,;;), de
forma que finalmente obtendremos el control PID adecuado para nuestro sistema dindmico.

Estos son los datos iniciales a introducir:

e Tiempo de muestreo y tiempo de prueba del transitorio: At, tpryepa

e Velocidad de rotacion adimensional de referencia: Ny ¢

e Momento de inercia del eje de rotacion: Jj.

e Punto de equilibrio estatico: vector con las variables necesarias de entrada, obtenido
mediante el programa del subapartado anterior.

e Ganancia del control proporcional: K,

Tras la realizacion de varias pruebas de ensayo-error sobre el modelo, obtenemos K.t Y Terit,
por lo tanto, introducimos los datos nuevos:

* Ganancia del control proporcional actualizada: K,,
e Constante de tiempo del integrador: T;
e Constante de tiempo del derivativo: T,

La respuesta del sistema a régimen transitorio viene representada en las /lustraciones 5.9, 5.10,
5.11,5.12 y 5.13, una vez implementado el algoritmo de sincronizacion y el control PID ante un
cambio en la referencia de velocidad adimensional relativa de 100% a 80% y de 80% a 90%.
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NIT8'15 vs Tiempo
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llustracion 5.9. Respuesta a transitorio de la velocidad corregida relativa ante dos escalones: de 100 a 80 (%) y de 80 a 90 (%)

Flujo de combustible vs tiempo

0.08 —

| 1 1 | | J
0 5 10 15 20 25 30

Tiempo [s]

0.02

llustracion 5.10. Respuesta a transitorio del flujo mdsico de combustible de entrada ante
dos escalones en la velocidad adimensional de referencia: de 100 a 80 (%) y de 80 a 90 (%)
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Potencia neta [W]

x10*

MODELIZACION DEL SISTEMA EN MATLAB

Potencia vs tiempo

5 10 15 20 25 30
Tiempo [s]

llustracion 5.11. Respuesta a transitorio de la potencia neta del ciclo ante los dos escalones anteriores.

Transient Running Line

15 2 25 3 35

Flujo masico de aire 25RSTD [kg/s]

llustracion 5.12. Lineas de deceleracion y aceleracion en el mapa del compresor.
La linea roja representa la linea de deceleracion, la linea verde la de aceleracion.
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MODELIZACION DEL SISTEMA EN MATLAB
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llustracion 5.13. Respuesta a transitorio de las temperaturas totales a la salida del compresor y
a la entrada de la turbina ante los dos escalones anteriores.
La linea roja representa la temperatura a la entrada de la turbina, la linea azul la temperatura a la salida del compresor.

Como podemos observar, cuando aparece un cambio en la referencia de velocidad, el sistema
de control actia sobre el flujo de combustible arrojado a la cdmara de combustion (ver
llustracion 5.10). Es decir, este tipo de regulacién no toma una temperatura total de entrada a
la turbina constante, tal y como se puede observar en la llustracion 5.13. Por otra parte,
podemos ver que no toda la variacion de T3 es debida a la cantidad de combustible, sino
también a las condiciones del gas a la salida del compresor.

Un cambio en la cantidad de combustible introducido produce una variacién en la potencia neta
del ciclo. Al decelerar la turbina de gas, la potencia neta es negativa: el compresor consume
mayor potencia que la que produce la turbina, y lo contrario sucede cuando esta acelera. Ver
llustracion 5.11.

El sistema ha sido controlado, de manera que se ha reducido el tiempo del transitorio hasta el
limite de amortiguamiento critico. Este control no es totalmente perfecto, y se puede observar
en la llustracion 5.9 que al acelerar la turbina de gas hay un pico de sobreoscilacion antes de
alcanzar el régimen estacionario.

En la llustracion 5.12 podemos observar el recorrido que realiza el compresor durante la

aceleracién y deceleraciéon de la turbina de gas en su mapa de caracteristicas. Un control eficaz
deberia alejarse lo maximo posible de las lineas de funcionamiento critico del compresor.
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CONCLUSION Y REFLEXIONES

6 Conclusion y reflexiones

El estudio realizado me ha servido para reflexionar sobre la complejidad detras de los métodos
de generacion eléctrica y de propulsién aeronautica mediante el uso de turbinas de gas, al
mismo tiempo que dicha complejidad puede ser gestionada aplicando la razén y los elementos
matematicos, fisicos y tecnoldgicos de los que disponemos.

Al mismo tiempo, al realizar este trabajo he llegado a entender que todo el conocimiento
adquirido por un estudiante de ingenieria (y de cualquier dmbito distinto) ha sido ya
desarrollado por grandes cientificos e ingenieros de la historia. Una historia que nosotros, las
nuevas generaciones de ingenieros, debemos seguir construyendo.

Este trabajo ha sido el resultado de afios de aprendizaje, de metas y de objetivos cumplidos,
pero también de fracasos. La perseveranciay la busqueda por resolver nuevos retos fue la mayor
motivacion que me animé a escoger esta tematica.

Todo el conocimiento adquirido en la Universidad de Zaragoza, junto a una experiencia

inigualable en la Universidad de Génova han hecho forjar los cimientos de un ciudadano critico,
tanto en el ambito de la ingenieria como en mundo del dia a dia.
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ANEXO I: MAGNITUDES, PRINCIPIOS Y ECUACIONES

I Magnitudes, Principios y Ecuaciones.

En este primer anexo realizaré ciertas aclaraciones y explicaciones sobre ecuaciones y
magnitudes empleadas a lo largo de la memoria.

1.1. Entalpia total o de parada

La entalpia total o de parada es una magnitud que se define mediante la deceleracién de un
fluido hasta que alcanza una energia cinética nula siguiendo un proceso adiabdatico y de derrame,
es decir, donde el calor y el trabajo intercambiados son nulos.

Empleando la ecuacidon de la energia para un volumen de control abierto adiabatico, con
intercambio de trabajo nulo y con diferencia de alturas despreciables:

cf

hl +7:h2:h02

La entalpia total recoge tanto la energia estatica como la cinética del fluido en cualquier estado.
Esta magnitud es de gran importancia para el estudio de las turbomdquinas térmicas, donde

tanto la componente de presidon como la componente de energia cinética son importantes en
cada estado y posicidn de la maquina.

Basandonos en la entalpia total, podemos obtener otras magnitudes totales como la
temperatura total, la presidn total, etc. Para ello emplearemos la hipdtesis de gas perfecto y de
flujo isoentrdpico.
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ANEXO I: MAGNITUDES, PRINCIPIOS Y ECUACIONES

1.2. Primer Principio de la Termodindmica

En un sistema cerrado, donde no hay intercambio masico con el exterior, una modificacién de
la energia interna de la masa contenida en su interior es debida a un intercambio de calor o un
intercambio de trabajo con el exterior:

2
c
AE=mA<h+?+gz>=Q—W
En un sistema abierto, donde si existe intercambio de masa, establecemos un volumen de
control constante en el tiempo.
2

dEyc , c? , c .
dt = Zmout<hout +oTut+gZout _zmin hin +%+gzin =Q-W

out in

1.3. Segundo Principio de la Termodindmica

Se define una nueva magnitud denominada entropia, que relaciona la temperatura de un cuerpo
con el intercambio de calor con su entorno.

50
ds = T + SSgen
El Segundo Principio de la Termodinamica dice que la componente de entropia generada dSg.,
nunca puede ser negativa. En otras palabras, cuando un proceso es adiabdtico la variacién de
entropia puede ser nula en el caso 6ptimo (854, = 0), siendo imposible que esta sea negativa.

La variacidn de entropia es, por lo tanto, una medida de la irreversibilidad de un proceso entre
dos estados.
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ANEXO I: MAGNITUDES, PRINCIPIOS Y ECUACIONES

1.4. Relaciones entre magnitudes para flujo isoentrépico en un gas perfecto’®

1.4.1. Relacidn entre presiones y temperaturas en un proceso adiabatico e internamente
reversible.

La ecuacion de Gibbs nos relaciona los dos principios de la Termodinamica en una sola ecuacion,
mediante la hipétesis de flujo internamente reversible: §Sg., = 0. Si aplicamos ademds la
hipétesis de gas perfecto y utilizamos las magnitudes totales anteriormente explicadas:

1 RT,
TOdSO = dho —_dpo = deTO - _dpo
Po Po

dTy dpo
dSO = Cp T_O —R E

Integrando entre dos estados obtenemos el siguiente resultado:

T
Asy = ¢p ln% —R ln@
01 Po1

Si ademds afiadimos la hipdtesis de flujo isoentrépico:

R

T, T, o
0=c,In-2—RInE2, ﬂ=(@)c”
01 Po1 Toq Po1

y—1
Too _ (o) 7
Toq Po1

Obtenemos la relacién entre temperaturas y presiones en un proceso isoentrépico, es decir,
adiabatico e internamente reversible.

1.4.2. Velocidad local del sonido.

Sea un flujo que se mueve a velocidad sdnica ¢ = a, a su paso sufre una transformacidn
infinitesimal debida a una perturbacién en el campo del flujo (onda de expansion, onda de
compresion...). Aplicamos las ecuaciones fundamentales de la mecanica de fluidos para flujo
isoentrdpico con drea de paso constante.

a) Ecuacién de continuidad:
pa = (p+dp)(a+da)
pa = pa + pda + adp + dpda

Despreciando infinitésimos de segundo orden:

da=—-—a
P

18 Extraidas del libro Modern Compressible Flow [4].
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b) Ecuacion de la cantidad de movimiento:
p+pa’=(p+dp)+ (p+dp)(a+da)(a+da)=
=p+dp+ (pa+ pda+ adp + dpda)(a + da) =
=p+dp + (pa? + pada + a’dp + adpda) + (pada + pda? + adadp + dpda?)
Despreciando infinitésimos de segundo y tercer orden:
p+pa’? =p+dp+ pa® + pada + a*dp + pada
0 = dp + 2pada + a?dp

a’dp + dp
da= —————
2pa
Unimos la ecuacion de continuidad con la ecuacion de la cantidad de movimiento.

a’dp+dp dp
2pa T p @

Y finalmente obtenemos la expresion de la velocidad del sonido para flujo isoentrépico.

“ ()
dp/,

Utilizando la relacién entre temperatura y presidon en un proceso isoentrépico mediante la
ecuacion de Gibbs, podemos determinar que:

A -
pTl—Y=(RL;)y)1y=cte, — = cte
p\_ 1
d(p—y>—0—dpp—y—yppy+1 p
1
d_p_yp;W P JRT
d 1 p
b

De manera que obtenemos la expresion de la velocidad del sonido para flujo isoentrépico de un
gas perfecto en funciéon de las propiedades del gas y de su temperatura:

dp
a= \/% = ,/YRT
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1.4.3 Numero de Mach y relaciones entre magnitudes totales y estaticas

El nimero de Mach relaciona la velocidad de un flujo con la velocidad de propagacién de las
ondas (velocidad del sonido) en el fluido.

c c
M = =

a  [yRT

Para nimeros de Mach bajos el fluido puede considerarse como incompresible, mientras que
en cercanias al valor unitario y para valores superiores, los efectos de la compresibilidad del gas
son apreciables.

M« 1, flujo subsoénico
08>M>1.1, flujo transonico
M=1, flujo sonico
M >1, flujo supersonico
M > 5, flujo hipersénico

El fendmeno de choking se produce cuando un flujo alcanza el Mach unitario. En este momento,
la hipdtesis de flujo subsénico deja de explicar el comportamiento del fluido y el flujo masico
deja de ser una funcién de la diferencia de presion.

El niumero de Mach unitario se alcanza en la superficie mas estrecha por la que pasa el fluido, y
esta define la cantidad de masa que podra pasar a la velocidad del sonido local en ese punto. La
seccion entra en choking (ahogamiento) y se bloquea la cantidad de flujo masico.

En el Anexo Il hablaremos de los mapas del compresor y de la turbina. Alli volveremos a hablar
sobre el fenémeno de choking.

Podemos expresar una relacion entre magnitudes totales y magnitudes estaticas mediante el
numero de Mach utilizando las ecuaciones fundamentales de la mecénica de fluidos.

a) Temperatura.

Empleamos la hipdtesis de gas perfecto y las relaciones entre calores especificos:

c
R=c,—cy ==L
D v Y Cy
2 2
c RT c ¢y — )T
TO:T+_=T+V__:T+MM2
2¢y 2¢, YRT 2¢,
T, —
U (y )MZ
T 2
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b) Presion.

Utilizamos la relacidn entre presiones y temperaturas obtenidas mediante la resolucion de la
ecuacion de Gibbs para flujo isoentrdpico.

Y

T, y1 r—1 y-1
Po (0)Y‘ Y 2\
— == =1+ M

p T ( 2 )

c) Densidad.

Aplicamos la ecuacién de los gases ideales:

Y

Po 1
T -1 ! -1

Po_Rlo _PoT _ (1 0Dy, 1+ 9D
Pk T 2 2

~

1
-1 y-1

@:(1+(V )MZ>

p 2

1.5. Rendimiento isoentrdpico

En una mdaquina no isoentrépica que puede ser modelizada mediante un proceso isoentrdpico,
el rendimiento isoentrdpico representa la cuota de energia perdida por irreversibilidades en el
sistema respecto al trabajo maximo (o minimo, en el caso de maquinas que consumen energia)
que podria producirse (o consumirse) si dicha maquina fuera isoentropica.

Esta definicion puede extenderse a cualquier transformacién no isoentrépica que en el caso
ideal pudiera ser modelizada mediante un proceso isoentrdpico.

En un compresor la potencia es consumida. La potencia minima corresponde con la situacion
isoentrdpica, aplicamos el modelo de gas perfecto:

Top _ Poz\ v _
cTw hoz = ho1 M_l h_l
Toq Tos
y-1
T, 1 5
02 _ (@) Y1l +1
To1  Nc¢|\Po1
En el caso de una turbina que produce potencia:
Toa _ Tos 4
0 =K=h04—h03=T04—T03=T03 __ Tos
r W hoss — oz Toas — Tos % -1 (p04)yy;1 1
03 Po3
T 1 r-1
Y
P |(c——) " 1|1
Tos Po3/Poa
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1.5. Ciclo Brayton

Un ciclo termodinamico estda constituido por un nimero n de estados y n procesos que se repiten
de forma ciclica, de manera que el estado n corresponde con el estado 1 del ciclo.

El ciclo Brayton es un ciclo termodinamico formado por cuatro estados y cuatro procesos.

e Proceso 1: Compresion adiabatica e isoentrépica entre 1y 2.

e Proceso 2: Aumento de la temperatura mediante adicidon de calor a presion constante
entre 2y 3.

e Proceso 3: Expansidn adiabdtica e isoentrépica entre 3y 4.

e Proceso 4: Disminucién de la temperatura mediante expulsién de calor entre 4y 1.

Este ciclo termodinamico se aproxima al ciclo termodinamico de la turbina de gas, en el que
intervienen un compresor no ideal, una cdmara de combustidn con pérdidas de presion y una
turbina no isoentrdpica.

Combustible
de entrada

Cémara de

combustion
Aire de Gas de
entrada escape
my Mg
— Compresor Turbina

1

=8
llustracion 1.1. Esquema de una turbina de gas

e Proceso 1: Compresidn adiabdtica no isoentrdpica del gas entre 1y 2.

e Proceso 2: Aumento de la temperatura del gas mediante combustion a presién no
constante entre 2y 3.

e Proceso 3: Expansidn adiabdtica no isoentrdpica del gas entre 3 y 4.

Para abordar el funcionamiento termodindmico de la turbina de gas vamos a abordar el caso
ideal, es decir, el Ciclo Brayton.

Despreciamos la variaciéon de energia potencial gravitatoria y utilizamos el modelo de gas
perfecto.
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1) Proceso de compresidn adiabatica e isoentrdpica entre 1y 2.

Aplicamos un balance de energia al volumen de control que rodea al compresor.

c? c? . .
rha<h2+?2+gzz>—ma<h1+?1+gzl>=Q—W=0—WC

—We =mg(hoz — ho1) = macpa(TOZ — To1)
2) Proceso de adicién de calor a volumen constante entre 2 y 3.

Realizamos un balance de masa sobre la camara de combustién.

Mg + 1y = 1ty

Aplicamos el balance de energia en la cdmara de combustion.
2 2
) c3 ) c5 . . .
mg<h3 +7+gz3>—mg(h2 +?+gzz) =Q-W=Q,—-0
Qcc = mg (hos — hoz) = mgcpg(T03 — To2)
3) Proceso de expansion adiabatica entre 3 y 4.
2 2
) cy ) c3 . . .
mg<h4+7+gz4>—mg<h3 +?+gz3> =Q-W=0-Wr

Wr = 1ivg(hoz — hos) = Mgy (Toz — Tos)

La eficiencia del Ciclo Brayton es la maxima que se puede conseguir, ya que no se consideran las
pérdidas de presién por adicion de calor ni pérdidas isoentrépicas en compresor y turbina.
Despreciando la cantidad de combustible e igualando calores especificos a presidon constante:

Wr + W _ MyCyy (Toz — Toa) — MaCpa(Toz — To1) _To3 =Tos —=Top + To1 _

Nciclo = 3
ceto Qcc Mg Cpg(Toz — Toz) Toz — To2
ToaTozTop _
_ oy Ta=Tor oy ToaTosTopTor — ~ _
Toz — Toz To, Tos _ 1
Ty
r-1 y-1
(&) v k(@) v _q
~1 _E Po3 Toz \Po1
Toz Tosz _ 1
To
En el Ciclo Brayton solo hay dos presiones, por lo tanto:
Poz _ Pos
Po1  DPoa
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T - T,

01 To2 01

Nciclo T02 T03 1 T02
02

En términos de presiones:

T p y-1
Nciclo = 1_£: 1_<£> y
Ty, Po2

Cuanto mayor es el salto de presién en el compresor, mayor es la eficiencia del ciclo
termodinamico.
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1.6. Propulsién aerondutica®

La turbina de gas puede ser utilizada en una planta industrial para produccion eléctrica, o bien
puede ser empleada para un motor de propulsidn aerondutica mediante el uso de una tobera
propulsiva. En este apartado veremos cémo podemos calcular la fuerza de impulsiéon de un
motor aeronautico en funcién de las propiedades termodinamicas del flujo en su interior.

Tomamos un volumen de control que rodee al motor aerondutico:

Flujo de combustible my

Entrada Salida
7 IIIIIIIIIIIIIIIIIIIII’J,"' s

Flujo de aire m, Flujo de gas 1
Coo q
T

llustracion 1.1. Esquema del volumen de control de un motor aerondutico

Cabe destacar que la presidn estatica es constante alrededor del volumen de control y toma el
valor po. Las velocidades de entrada y de salida del flujo en el motor son diversas, y toman
valores de ¢, y ¢; respectivamente.

Aplicamos las ecuaciones fundamentales de la mecanica de fluidos al volumen de control.

e Ecuacién de continuidad:

Aplicamos la ecuacién de continuidad en su forma integral.

dt  dt
Vy

dM d d
motor __ deV — a f pdV+ jpcndS =0
Ve

Sc

19 Basado en el libro Introduction to Flight [5].
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Si suponemos régimen estacionario, las Unicas entradas y salidas de flujo masico son la entrada
y la salida del motor, junto con el flujo mdsico de combustible:

f pcxdS =0 = —pgAiCox + pjAjC1x — Ty
Se
p]A]C]x = paAlcoox + mf
En término de flujos masicos:
m; = mg + my
e Ecuacidn de la cantidad de movimiento:

Aplicamos la ecuacién de cantidad de movimiento al volumen de control.

d
il f pédV + f pE(E — &,)RdS = f
atJy, Se Se

Suponemos régimen estacionario y fuerzas masicas despreciables:

ZRdS + f p fndV
Ve

f pE(E — E,)iidS = f 3 5ids
Se Se

Tomamos la ecuacion vectorial en el eje x y tomamos como referencia de movimiento el
volumen de control:

f e EidS = f 3hds
Sc Sc

Descomponiendo cada lado de la ecuacion en las entradas y salidas de la superficie del volumen
de control:

|| pei s = —packis + pyciea,
S

c

S,

c Sec
La ecuacién de la cantidad de movimiento nos resulta:
—PooCEyAr + p]CJZxA] = PwA1 — DjA; — Fgxe
PooA1 + PosCohyA1 = DjA; + pycfeAy + Feyy
Utilizando la ecuacion de la continuidad de flujo:
Py + MyCxreo = PjA; + MyCyy + Fryy

PooAy + MyCxeo = p]A] + (mf + Tha)cx] + Fexe
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FExt = pooAl + Thacxoo - p]A] - (mf + Tha)cx]
Esta sumatoria de fuerzas externas es la contribucion de la diferencia de presion entre la
superficie interna y la externa de la superficie del volumen de control a lo largo del eje x mads la
fuerza de rozamiento viscoso y la fuerza de empuije:

Fgxe = By + Foz =T

Dado que el tubo de flujo es simétrico en el eje x, la fuerza resultante como diferencia de fuerzas
a lo largo de la superficie del volumen de control resulta:

Fy = peo(A1 — 4))

Reescribiendo la ecuacion de la cantidad de movimiento:
pOOAl + Thacxoo - p]A] - (Thf + Tha)cx] = pOO(Al - A]) + FTOZ —-T
T = A;(p) — Poo) — MaCxeo + (g + 1i0¢)¢; — Fro
Si suponemos que la presion a la entrada del compresor p; es igual a la presion estdtica en el
ambiente p, Yy que las condiciones a la salida del motor (subindice J) corresponden con la salida
de la tobera propulsiva (estado termodinamico 5) y ademas despreciamos las pérdidas por
rozamiento obtenemos la siguiente ecuacion:
T = As(ps — p1) — ey + (ma + mf)cs

En el caso en el que el motor se mueve a baja velocidad o esta parado:

T = As(ps — p1) + (g + 1) cs
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Mapas de caracteristicas

En este anexo se explicaran los mapas de caracteristicas de los componentes de una turbina de
gas y las variables adimensionales que vienen representadas.

II.1. Mapa de caracteristicas del compresor®

El compresor es una turbomdquina cuyo objetivo es aumentar la presién de un fluido. Este
proceso de compresién se realiza mediante estadios rotor-estator que, sucesivamente,
aumentan la energia cinética del fluido y la transforman en energia de presion.

Vamos a analizar el estadio del compresor tomando el modelo unidimensional.

Rotor A

Estator

as

<

a o

Uy a,

N

Uz

llustracion 11.1. Estadio de un compresor.

El rotor gira con una velocidad de rotacién w. Estudiando un estadio del compresor en un radio
cualquiera, obtenemos una velocidad lineal de arrastre:

u=u1=u2=wr

Si suponemos que la velocidad axial permanece constante a lo largo del estadio y que el angulo
de salida del estator es igual al de entrada en el rotor:

Cx = Cx1 = Cx2
az =f3=0a;

Aplicando la ecuacién de Euler en el rotor, obtenemos los siguientes resultados analizando los
triangulos del estadio de compresor:

W =u(cgy, — cp1) = u(cytana, — ¢, tanay) = uc,(tana, —tana,)

20 Basado en el libro Gas Turbine Theory [6]
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En términos de angulos de las palas:
W =u(cgy; —cg1) =u(u—cytanfy —u + ¢ tan f;) = uc,(tan B, —tan ;)
Es decir: tana, — tana, = tan B, — tan 5y, tanf8, —tana, = tanff; —tana,

El balance de energia en el estadio es igual a la variacidén de entalpia total, dado que en el rotor
el proceso es adiabatico, y en el estator no se produce ni intercambio de trabajo ni de calor.

W = hgz — ho1 = hoz — ho1

Si aplicamos la hipétesis de gas perfecto y de flujo isoentrdpico:
T E
03 Po3\ v
W = Cp(T03 - TOl) = CpT()l (T_ - 1) = CpT()l [(_) - 1]
01 Po1
Podemos relacionar la cinematica y la termodinamica del estadio:

r-1
W = c,Toq (%) v 1] = uc,(tan B, — tan ;)

Expresamos la relacién de presidn en funcion del resto de variables:

Po3z _ [a)rcx

i i
y-1 [a)rcx y-1
Po1 cpTo1

(tanB, —tan ;) + 1] = (tana, —tana;) + 1
Cplo1

Es decir, que la relacion de presion de un estadio de compresor depende del angulo de deflexion
de la pala, entre otras variables.

$=p1— B>

A priori, podriamos pensar que podriamos aumentar el dngulo de deflexidn tanto como
quisiéramos, pero nos topariamos con otro problema: la separacién de la capa limite.

Dado que en el rotor el fluido debe expandirse para aumentar su velocidad relativa, se produce
un mayor riesgo de que se desprenda la capa limite que mantiene pegado el flujo a las palas del
compresor. Un aumento del dngulo de deflexidn tiende a acelerar de forma mas violenta el flujo
y con ello aumentar el gradiente de presidon en una secciéon del rotor. La aproximacion
unidimensional no es valida porque dicho flujo ya no es constante a lo largo del eje x.

Este fendmeno es una fuente de ineficiencia, y en ocasiones puede ser critico para el
funcionamiento del compresor. Es denominado surge y se manifiesta a gran escala en la turbina
de gas en forma de flujo invertido.

Podemos expresar el trabajo del estadio en funcién del angulo de entrada del flujo al rotor y del
angulo de la pala a la salida del rotor.

W =udcy = u(u —c,tan B, — ¢, tana;) = ufu — ¢, (tan B, + tan a,)|
w

c
2= 1 —gx(tanﬁz +tana;)
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Definiendo las siguientes variables adimensionales:

Wi Cx

?=lﬂbl ;:(p: tanal-l_tanﬁz =k' nS
Obtenemos la siguiente ecuacién:

SE

nsy =1-— ¢k
Aplicando la hipdtesis de gas perfecto:

I/Vs w Cp (T03s - TOl) w Cx
FWsz—uz Wszl—;(tanﬁz+tana1)

Manipulando la ecuacién anterior:

P03>T u 1 2
003 = [1—k]*+1
(pOI CpTOI Tlsll)

Vemos que si el flujo entra con angulo a4 y no hay separacién de la capa limite (8, se mantiene
constante), el coeficiente k también es constante. Siguen las siguientes conclusiones:

e Al aumentar la velocidad axial ¢, del flujo a u constante, aumentamos el flujo masico,
ya que m, = pAc,, y este aumento de velocidad axial reduce el salto de presién en el
estadio.

e Al aumentar la velocidad de rotacion del rotor (aumentamos u) a velocidad axial
constante, la relacion de presion aumenta.

De esta manera podemos justificar que, en el mapa de caracteristicas del compresor, al
aumentar el flujo mésico a velocidad de giro constante, la relacién de presién disminuya, y que
al aumentar la velocidad de rotacidn aumente la relacién de presion.

No obstante, en el mapa del compresor representamos diferentes magnitudes adimensionales
a las empleadas anteriormente. Dado que el flujo no es unidimensional, mas variables deben ser
tenidas en cuenta para el estudio adimensional.

Podemos definir las propiedades del flujo a lo largo del compresor como una funcién de las
siguientes variables:
F(D,N,m,po1, P02, RTo1,RTy2) = 0

Utilizando el teorema 1t de Buckingham, adimensionalizamos las variables anteriores reduciendo
el nimero de variables independientes:

Po1 Toz" D?pos ',/RT01

Tomando como constantes las variables D y R, que dependen de la geometria y del tipo de gas:

m+/ T, N
F<p£n 01 )zo

Poi’ " Po1 ',/Tm

F(D,N,m, po1, P02, RTo1,RTy2) = G(
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Donde % es la relacidn de presion en el compresor, 15 es la eficiencia isoentrépica del
01

m,/T . L. . . . N . .,
compresor, p—°1 es el flujo masico corregido (o adimensional), y\/? es lavelocidad de rotacion
01 01

adimensional.

Podemos interpretar el significado fisico de algunas de estas variables adimensionales:

mvRT  pAc,VRT ;TAcvaT _ AcVk Cy

= = o« x M

D?%p D?%p D?%p D2VkRT ~VEKRT
ND «—T M
VRT ERT '

El flujo masico corregido y la velocidad de rotacion adimensional estan relacionados con el
numero de Mach axial y radial, respectivamente. Esto explica que a altas velocidades de rotacidn
el flujo entre en choking y las curvas del mapa de caracteristicas?' tiendan a ser verticales.

En practica, las variables adimensionales se normalizan en funcién del punto de disefio y de las
condiciones estandar del aire. Estas variables son las siguientes:

V4
B 7/
/
é - / Efecto del
\g Linea de -/ L~ choking
i‘ — surge
o
$
a b
(3]
©
c
he]
S
o K
& 7
| / Velocidad de
7 rotauon
- v
v
-
1 | ] L 1 J
0
m,/T,
Flujo masico corregido » o
01

llustracion 1.2. Mapa genérico de un compresor axial.

e Flujo corregido relativo a las condiciones estandar:

mxv TO / Tstd

m, 25RSTD =
“ Po/Psta

[kg/s]

21 Extraido del libro Gas Turbine Theory [9].
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e Velocidad de rotacidon adimensional relativa:

< N
\/T01/Tstd

- - %

< N ) (%)
\/T01/Tstd DP

Nyo = 100 -

La eficiencia isoentrdpica?? del estadio (y como consecuencia, del compresor) tiende a disminuir

conforme aumenta ¢, a velocidad de rotacion constante.

~La—on
s =509

i NN

e
— N
Velocidad de rotacién

vTo1

Eficiencia isoentrdpica 1,

i | 1 | ]

m,/To1

Flujo masico corregido
Po1

llustracion 11.3. Mapa de eficiencia del compresor axial

22 Extraido del libro Gas Turbine Theory. [9].
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ANEXO Il: MAPAS DE CARACTERISTICAS

A diferencia del estadio del compresor, el estadio de la turbina no sufre riesgo de
desprendimiento de la capa limite, ya que el flujo siempre esta sometido a un gradiente de

presion tal que empuja el flujo contra la pala.

De forma analoga al compresor, las variables
adimensionales a estudiar son las siguientes:

my/T, N
F(@n 03 ):o

Pos” "~ Dos ',/T03

Dado que la turbina trabaja a temperaturas mas altas
es mas probable que entre en choking en algin
estadio. Por ello se suele representar el flujo masico
en funcién de la relacidn de presion, al contrario que
en el mapa del compresor.

El mapa que relaciona el ratio de presiones con el flujo
masico depende de la velocidad adimensional de
rotaciéon. No obstante, esta dependencia suele
despreciarse y se toma una Unica curva que modela el
comportamiento de la turbina a distintas velocidades
de rotacion.

mMyTos _ f(pﬂ N > ~ f(@)
Po3 P04,1/T03 Po4

11.3. Cédmara de combustion

Flujo masico corregido

Eficiencia
isoentroépica 1y

Velocidad de rotacién
B N
vTo3
L Efecto del
choking
N
Velocidad de rotacién
vTo3
0 | 1 |
1.0

Relacion de presion pgs/Pos

llustracion I1.5. Mapas de la turbina

La cdmara de combustion es el componente de la turbina de gas en el que se produce la
combustidn del aire con un combustible. Es el componente mas sensible de la turbina de gas, ya
qgue debe soportar las mayores presiones y temperaturas del ciclo.

Vamos a enfocarnos simplemente en la relacidn entre el salto de temperatura en la cdmaray la

cantidad de combustible introducida.

Una reaccion quimica de combustion completa®* con exceso de aire e, resulta:

k k k
CnHk + (Tl + Z + eaire> (02 + 3,77N2) 4 TlCOZ + §H20 + 3,77 (Tl + Z + e) NZ + eaireOZ

La energia desprendida debida a la combustion es absorbida por los productos de la combustion.
En una reaccidén estequiométrica (e, = 0) la cantidad de productos es la minima, es decir, es
la situacidn en la que la energia absorbida por unidad de masa de gas es maxima, y esto hace

23 Extraido del libro Gas Turbine Theory. [10].
24 Extraido de los apuntes de la materia Ingenieria Térmica. [11]
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que la temperatura sea la mayor posible. Esta temperatura se denomina temperatura adiabdtica
de llama.

Esta temperatura disminuye conforme aumentamos la cantidad de productos de la reaccidn.

Definimos el dosado como la relacién entre el flujo masico de combustible y el flujo masico de
aire:
f:ﬁ_ﬁ_ nM(C) + kM(H)

Ma Ma(n+ % + eaire ) (2M(0) + 2 - 3,77M(N))

12n+ k

F= 137,56 (n + % + €aire )

Si planteamos el balance de energia en la cdmara de combustidon y aplicamos la hipétesis de gas
perfecto:

mfhof(Tf) + macpaToz = mgcpgT03

T = fhor(Tr) + cpaToz
“pglo3 = 1+f

Es decir, la energia del gas a la salida depende de la energia interna del combustible, de la
temperatura del aire a la entrada de la camara de combustidon y del dosado f. Este ultimo
depende a su vez de la cantidad de aire en exceso.

hos (Tr)
Too STyt _hos(T) f 1 Ga 1
Ty, Cpg(1+ 1) Cpg 1+fTory cpgltf

La cdmara de combustién trabaja normalmente en exceso de aire para reducir la temperatura
del gas a la salida, es decir, a bajo dosado, por lo tanto, podemos despreciar el efecto del
denominador. Ademas, el calor especifico del gas y del aire son similares:

T, hor(TF) 1 o hor(TF) 1 C
ﬂzﬁ_ﬁﬂzﬁ_ﬁlziﬂ
T02 Cpg T02 Cpg Cpg T02 T02
hos (Ty)
ATy3, = To3 — Top = c—f =Cif
rg

El resultado es que el salto de temperatura en la cdmara de combustién y la proporcidn de
combustible-aire son, aproximadamente, directamente proporcionales.
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