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RESUMO

BATISTA, Vinicius Ortega. DESENVOLVIMENTO E CONSTRUCAO DA CAMARA
DE COMBUSTAO DE UMA MICROTURBINA A GAS. 2011. 70 f. Trabalho de
Conclusdo de Curso (Engenharia Mecéanica) — Graduagdo, Universidade

Tecnologica Federal do Parana. Pato Branco, 2011.

Este trabalho tem como objetivo desenvolver e construir um modelo de camara de
combustdo para uma microturbina a gas. Para isto, sera utilizada a metodologia
proposta por Lacava. Sera desenvolvida e construida uma camara de combustéo
tipo tubular. A cdmara de combustao é responsavel pela transformagao da energia
quimica contida nos combustiveis em energia térmica, que provocara a expansao
dos gases, aumentando sua velocidade e, consequentemente sua energia cinética.
Esta energia é aproveitada por uma turbina, neste caso de fluxo radial, que ira
movimentar o eixo realizando trabalho de eixo onde podera, por exemplo, acionar

um gerador elétrico.

Palavras-chave: Turbinas a gas, Camaras de combustdo, Projeto de Camara,

Microturbina a gas.



ABSTRACT

BATISTA, Vinicius Ortega. DEVELOPMENT AND CONSTRUCTION OF THE
COMBUSTION CHAMBER OF A MICROTURBINE GAS. 2011. 70 p. Completion of
Course Work (Mechanical Engineering) - Graduation, Federal Technological

University of Parana. Pato Branco, 2011.

This works aims to develop and build a model of the combustion chamber to a gas
microturbine. For this, the proposed methodology will be used by Lacava. Will be
developed and built a tubular combustion chamber. The combustion chamber is
responsible for transforming the chemical energy contained in fuel into thermal
energy, which will cause the expansion of gases, increasing its speed and therefore
its kinetic energy. This energy is harnessed by a turbine, in the case of radial flow,
which will move the axle shaft doing work where you can, for example, trigger an
electrical generator.

Keywords: Gas turbines, Combustion chambers, Chamber design, Gas

microturbine.
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1 INTRODUCAO

Com a crescente demanda de energia associado a instabilidade climatica, a
necessidade de ter dispositivos de reserva para a nao interrupg¢ao do fornecimento é
fundamental para desenvolvimento do pais. De fato, é crescente a utilizagdo de
turbinas a gas na geracdo de energia. Além disso, existem ciclos combinados (a
saber, ciclos de cogeragéo), que utilizam o trabalho gerado pelo eixo da turbina para
geracao de energia e o calor resultante dos gases de combustdo para geracédo de
vapor.

S&o nas camaras de combustdao onde ocorre a transformagdo da energia
quimica contida nos combustiveis em calor e trabalho. Turbinas a gas sao
largamente aplicadas em termoelétricas por apresentar excelente confiabilidade,
longos intervalos de manutencdo, versatilidade no que se trata de tipos de
combustiveis e por apresentar um rendimento maior que motores que operam
segundo o ciclo Otto ou o ciclo Diesel. Ainda, sao utilizadas na propulséo de avides
e de navios modernos. Notemos que os tipos de turbinas variam conforme a
aplicacao, por exemplo, numa turbina aeronautica se utiliza da energia cinética dos
gases da combustao para movimentar o eixo da turbina que aciona o compressor do
motor da aeronave; ja para o caso de turbinas industriais ou de propuls&do maritima o
interesse é a poténcia gerada no eixo. Estes fatores interferem na concepgao dos
componentes, como compressores, camaras de combustdo e turbinas (COHEN,
1988).

1.1 OBJETIVOS

O objetivo deste trabalho & projetar e construir uma camara de combustéo
utilizando a metodologia empregada por Lacava (2009) e Lefebvre (2010) no projeto
de camaras de combustao de turbinas a gas. No projeto de camaras de combustéao,
€ necessario analisar os fatores que influenciam no seu desempenho como a
eficiéncia de combustao, perda de pressao na camara, no perfil de temperatura na

saida e nos limites de estabilidade de operacao.
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Tendo como referéncia os parametros propostos por Lacava (2009), o
projeto sera feito com a premissa de buscar facilitar a fabricacdo desta,
aproximando, por exemplo, didmetros de tubos aos comerciais, assim como o0s

demais componentes desta camara de combust&o.
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2 TURBINAS A GAS

Turbinas a gas funcionam segundo o ciclo termodinamico a ar Brayton. As
turbinas a gas tém um ciclo termodindmico bem definido e de simples
equacionamento, segundo as leis da termodinamica. Basicamente, uma turbina a
gas, independente da aplicagdo tem sempre os mesmos componentes bem
definidos: um compressor, uma camara de combustdo e uma turbina.

Existem duas possiveis construgdes para turbinas a gas: as que possuem o
compressor de fluxo axial e as de fluxo radial. Ainda sobre a arquitetura,
independendo do tipo de fluxo, as camaras de combustao podem ser do tipo anular,
tubo anular e tubular. Estes tipos de camaras de combustao seréo discutidos mais a
frente.

No que diz respeito a classificagcdo, normalmente uma camara de combustao
€ caracterizada pela sua geometria, mas também existem classificagdes quanto a
distribuicdo de ar e quanto a forma de distribuigdo de combustivel que ndo serdo
citadas neste projeto por ndo serem usuais.

A camara de combustdo propriamente dita é composta por cinco
componentes basicos: a parte externa do tubo de chama ou case, o liner (tubo de
chama) os injetores, o swirler e o difusor.

O swirler € um dispositivo que tem por fungao promover o escoamento
turbulento dos gases na entrada da camara de combustao, o que melhora a mistura
do combustivel/ar que entra na camara e, com isso, promove uma queima mais
eficiente de todo o combustivel no interior da camara. Este dispositivo sera discutido
mais a frente.

A parte externa abriga todos os demais dispositivos quando montados,
impedindo que o ar admitido pelo compressor seja perdido para o ambiente. Esta é
dimensionada a fim de manter a presséo interna e ainda ter a menor perda de carga
possivel.

O difusor, assim como a parte externa, imprime uma parcela importante da
perda de carga total, por isso, devem ser tomados cuidados para que esta seja a
menor possivel. Também é utilizado para reduzir a velocidade na entrada da camara
de combustao aléem de ter a fungéo de recuperar parte da pressao dindmica perdida

e alimentar a camara de combustdo de forma homogénea.
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No interior do liner ocorrem as reagdes quimicas da combustao, assim, esta
€ a parte com maior exposi¢cao ao calor. Deve ser especialmente projetada para que
existam as zonas de queima bem definidas e também a zona de diluicdo, que deve
extinguir a chama e garantir que toda a energia quimica do combustivel seja
aproveitada. Os injetores sdo responsaveis por injetar o combustivel no interior do
liner e devem ter sua concepgédo baseada na vazao necessaria de combustivel e
também na mistura deste com o ar que passa pelo swirler. No caso de combustiveis
liquidos os injetores devem ter a capacidade de atomizar as particulas a fim de
garantir a melhor mistura possivel e, por consequéncia, a maior eficiéncia da

queima.

2.1 CARACTERISTICAS GERAIS DAS TURBINAS A GAS

Como ja dito anteriormente, independente do tipo de fluxo ou da camara de
combustdo, os componentes basicos sdo os mesmos, no entanto, dependendo da
aplicacdao da turbina, estacionaria ou aeronautica, alguns parametros destes

componentes podem sofrer mudancas. Algumas destas serdo discutidas a seguir.

2.1.1 Turbinas aeronauticas

Para aplicagbes aeronauticas, o que se espera de uma turbina a gas é que
ela gere empuxo suficiente para acelerar e manter a aeronave em movimento e nao
trabalho mecéanico, por isso o unico trabalho mecanico retirado dos gases
resultantes da combustdo sdo para movimentar o compressor, necessario para o
funcionamento. Para isso, as pas da turbina tem sua geometria direcionada para

retirar a menor energia possivel (além da necessaria).
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2.1.2 Turbinas estacionarias e industriais

Em turbinas estacionarias, para geragdo de energia ou ndo, o foco é o
trabalho mecanico (poténcia e torque), por isso a turbina tem uma geometria capaz
de aproveitar toda a energia cinética e transforma-la em trabalho util que sera
posteriormente aproveitado para movimentar um gerador elétrico ou um redutor para
uso na propulsdo de embarcagdes, por exemplo. Também, a questdo de espago nao
€ mais importante e sim a operagdo com economia, alta confiabilidade com longos
periodos entre manutencdo. Além disso, é importante que turbinas industriais
operem com uma variedade de combustiveis soélidos, liquidos pesados ou nao e
gases, por isso a camara de combustdo deve ser mais larga, o que resulta em um
tempo entre manutengcbes maior, ideal para quando se opera com combustiveis
pobres. Outro fator interessante € que as velocidades de escoamento sdo menores
em relagéo as aeronauticas resultando em uma menor perda de carga (LEFEBVRE,
2010).

Além das turbinas a gas especialmente construidas para este fim, ainda
pode-se utilizar turbinas a gas derivadas de aeronaves que ja perderam a
confiabilidade prevista em projeto, ou seja, sdo plenamente funcionais, mas, devido
ao maior risco de falha, ndo servem mais para o voo onde néo pode haver falha de
nenhum tipo. Basicamente, as alteragées sdo na questdo do combustivel, onde as
turbinas sdo adaptadas para utilizarem outros combustiveis além do querosene

aeronautico, como o gas natural e o etanol.

2.2 CICLO TERMODINAMICO DAS TURBINAS A GAS

2.2.1 Ciclo a ar Brayton

Ciclo Brayton ou também conhecido como Ciclo Joule, opera basicamente
em turbinas a gas, que também s&o classificadas como motores a combustao

interna. A figura a seguir mostra o esquema de funcionamento deste ciclo.
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Combustivel

W (trabalho)

Camara de
combustio

Compressor

3 k!

Entrada de ar Saida de gases

Figura 1: Ciclo a Ar Brayton
Fonte: Shapiro, 2009

Em um primeiro momento o ar € comprimido (1-2) de forma adiabatica por
um compressor. Ao passar pela cdmara de combustdo (2-3) o ar expande pela
queima da mistura ar combustivel, a presséo constante, ja que a construgcéo da
camara deve ter pouca ou nenhuma oposigcdo a passagem do fluxo. Este ar
movimenta a turbina (3-4) em um processo, teoricamente, adiabatico. Normalmente
0 compressor e a turbina sdo construidos no mesmo eixo, assim parte do trabalho
gerado na turbina é absorvido para movimentar o compressor (SHAPIRO, 2009).

Por se tratar de um ciclo (ideal) a ar, a eficiéncia deste depende

basicamente das razbes de compressao dos gases, como mostra a figura 2.

.
u;ﬁ-
0,4
0,2

palpy

0 — T T T T T T

] 10 20 30 40

Figura 2: Relagdo de Pressao e Eficiéncia
Fonte: Soares, 2011
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3 CAMARA DE COMBUSTAO

3.1 CARACTERISTICAS E TIPOS DE CAMARAS DE COMBUSTAO

De modo geral, a escolha de um tipo particular de camara de combustao é
determinada pela engenharia e por aspectos externos, como o espacgo disponivel no
equipamento para a camara. Com base nisso, existem dois tipos basicos de
camaras de combustdo, anular, tubular e ainda um terceiro tipo que é uma
intermediaria entre estas, a tubo-anular. Cada uma das cadmaras tem uma série de
caracteristicas pertinentes a combustdo devido ao escoamento e ao fluxo de massa

que passa por ela.

3.1.1 Camara de combustdo tubular

Este tipo de camara de combustéo possui o liner montado concentricamente
com a parte externa. Muito utilizadas nas turbinas a gas mais antigas, tem por
grande vantagem custar pouco no desenvolvimento, porém, questdes como o
tamanho e o peso acabaram impulsionando o desenvolvimento de outros tipos de
camara para uso aeronautico. Sdo largamente aplicadas em turbinas industriais
onde 0 acesso e a manutengédo sao consideragcdes primarias e com compressores
centrifugos. A figura 3 abaixo exemplifica a construgdo de uma camara de
combustéao tubular (LEFEBVRE, 2010).

Figura 3: Camara de Combustao Tubular
Fonte: Lefebvre, 2010.
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3.1.2 Camara de combustio tubo-anular

Desenvolvido nos anos 40, a camara de combustio tubo-anular combina a
resisténcia mecanica da camara de combustéo tubular com o tamanho reduzido das
camaras anulares. Consiste em uma série de liners colocados no interior de uma
unica parte externa. Tem como vantagem a possibilidade de ensaiar a camara com
apenas um segmento e, consequentemente, menor fluxo de ar. A desvantagem esta
no fato de que seu difusor tem concepcéo dificil e atingir o fluxo de ar necessario
pode ser dificil. Eram mais comuns em aeronaves, porém, com a evolugao
computacional na area de simulagdes, os motores atuais se utilizam de camaras

anulares. A figura 4 mostra este tipo de camara (LEFEBVRE, 2010).

Dint

Figura 4: Camara de Combustao Tubo Anular
Fonte: Lefebvre, 2010.

3.1.3 Cémara de combustio anular

O modelo mais moderno entre as camaras de combustéo, o liner € montado
concentricamente a parte externa. Apresenta baixa perda de carga, ndo exige pecas
de transicéo e faz uso de quase toda a area para combustédo por ter o escoamento
anular de uma extremidade a outra bastante homogénea. Com isso, € a menor das
camaras de combustdo e sao ideais para o uso de compressores axiais. A figura 5 a

seguir mostra este tipo de camara de combustao.
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Figura 5: Camara de Combustao Anular
Fonte: Lefebvre, 2010.

3.2 DESIGN BASICO DE UMA CAMARA DE COMBUSTAO
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Como ja dito anteriormente, uma cadmara de combustdo pode ser dividida em

trés areas principais: a parte externa ou case, difusor e o liner onde ocorre a queima

propriamente dita que abriga os demais componentes como swirler,

injetores de

combustivel, zonas de combustdo e zona de diluigdo. A figura 6 a seguir mostra a

colocacao destas na camara de combustao.

Cooling slot Secondary holes  Cooling slot

/Casing
Dome \
\ \Outer annulus
T
Fuel nozzle r— | 1/’ r
| 1 =
: Dilutipn holes Discharge
X | | nozzle
o2 Primary | Intermediate ' Dilution -
I Diffuser 1 i ' e
I = zone | zone I zone Turbine
% l Flame-tube wall : nozzle
|
|

e — _J L

Inner annulus

Snout

Swirler

Primary-zone holes

Figura 6: Disposigdo das Areas Principais da Camara de Combustao
Fonte: Lefebvre, 2010.
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3.2.1 Case

Esta parte abriga todos os componentes da camara de combustdo. E de
fundamental importancia, pois abriga o liner e seus componentes, por isso 0 case
deve ser projetado de forma que a queda de presséo seja controlada e mantida a
niveis aceitaveis, além de conduzir o ar que passa na parte externa do liner e
facilitar a troca de calor entre estes. A construcao do case depende da geometria da

camara, do fluxo de ar, entre outros.

3.2.2 Difusor

Localizado na entrada da camara, o difusor & responsavel por uma parcela
significativa da perda de pressdo de toda a camara. O difusor deve reduzir a
velocidade dos gases do compressor a valores aceitaveis para a combustao, além
de alimentar homogeneamente a camara de combustao, distribuir corretamente o ar
nas partes externas do liner para o arrefecimento e ainda tentar recuperar o maximo
da pressdo dinamica possivel. O projeto do difusor depende muito do tipo de
camara, da arquitetura do motor em geral e da aplicagéo deste.

Difusores se apresentam em duas formas basicamente: o difusor
aerodinamico e o chamado dump. O aerodindmico € mais longo e tem por principal
funcdo recuperar o maximo de pressdo dinamica possivel, além de reduzir a
velocidade em, geralmente, 35%. Difusores do tipo dump s&o bastante curtos em
relacdo ao aerodindmico, o que reduz a velocidade dos gases pela metade. A figura

7 a seguir mostra a concepg¢ao destes dois tipos.
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Diffusin,

flow

L =)

(b)

Figura 7: (a) Difusor Aerodinamico e (b) Difusor Dump.
Fonte: Lefebvre, 2010

Atualmente os difusores do tipo dump sao mais utilizados em aero motores
por terem uma maior tolerancia a variagcées de velocidade dos gases na entrada e

também por questdes dimensionais, pois sdo menores que os aerodindmicos.
3.2.3 Liner

Parte interna da camara de combustdo onde ocorre a queima e a expansao
dos gases, ficando em contato direto com a chama, o que implica em altas
temperaturas e ciclos térmicos importantes. Isso faz com que o material de
fabricagdo receba uma atengao especial, ja que uma falha na parede do liner pode
comprometer toda a turbina. O controle da temperatura é feito pelo ar que passa
pela parte externa, ja que apenas uma parcela do ar admitido pelo compressor
passa pelo interior do liner. A geometria € determinada pelo tipo de camara de

combustéo, pelo fluxo e também pelo tipo de combustivel que sera queimado.
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3.2.4 Swirler

Dispositivo responsavel por promover o escoamento turbulento na entrada
da camara de combustao. Este tipo de escoamento é fundamental para uma queima
de qualidade com a reducao de poluentes. Por impor certa restricdo ao fluxo, boa
parcela da perda de carga total da turbina a gas fica a cargo do swirler, 0 que exige
grande atencéo durante o projeto. O escoamento € de grande turbuléncia, com a

formacao de voértices, o que leva o nome de escoamento toroidal.
3.2.5 Injetores

Responsaveis pela alimentagdo do combustivel para posterior queima, os
injetores devem ter a capacidade de injetar o combustivel homogeneamente pela
zona de combustdo com o menor tamanho de gota possivel, em casos em que se
usa combustivel liquido, uma vez que quanto menor a gota maior a eficiéncia da
queima. Como uma série de combustiveis podem ser utilizados, cada um exige uma
geometria, pressdes de injecdo e vazdes diferentes. Normalmente o injetor de
combustivel é colocado no mesmo conjunto do swirler, pois isso garante a melhor
mistura possivel entre o ar e o combustivel. E bastante comum a utilizagdo de mais
de um injetor, por permitir uma melhor distribuicdo da queima na camara de

combustdo. Um exemplo é mostrado na figura 8 a seguir (LEFEBVRE, 2010).

Fuel 2\ J—Air

Zone 1 Zone 2

\Fuel 1

Vad

Fuel LZJ

Figura 8: Injetores de Combustivel em Diferentes Pontos.
Fonte: Lefebvre, 2010.
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3.2.6 Zonas de combustéo

Nas camaras de combustao de turbinas a gas, diferente dos demais motores
a combustao interna, a queima ocorre de forma continua, isso implica em uma

queima distribuida em trés principais etapas discutidas a seguir.

3.2.7 Zona primaria

Geralmente esta area recebe de 15 a 25% do fluxo de ar total e tem por
principais fun¢gdes manter a chama, garantir o tempo suficiente para a queima e o
escoamento turbulento para as demais zonas de queima. A chama é mantida com a
criacdo de um escoamento chamado toroidal reverso com o uso do swirler, ou
apenas com furos na entrada do liner, que arrasta e faz com que parte dos gases
quentes da combustéo recirculem nesta area, promovendo a ignigdo continua da
mistura ar combustivel que entra a camara. A figura 9 a seguir mostra a recirculagao

de parte dos gases na zona primaria.

Figura 9: Areas de Recirculagdo dos Gases na Zona Primaria
Fonte: Lefebvre, 2010.
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3.2.8 Zona intermediaria

Nesta area a temperatura é bastante alta, da ordem de 2000 K, por se tratar
de uma mistura j&4 considerada pobre (com excesso de oxigénio e falta de
combustivel), com altas concentragcbes de mondxido de carbono e hidrogénio
resultantes da primeira queima. Assim, para evitar que estes e outros poluentes nao
queimados sejam enviados para a atmosfera, uma segunda quantidade de ar é
adicionada a camara, o que permite a queima total destes e de partes do
combustivel que ndo foram queimadas na zona primaria. E importante que a zona
de queima intermediaria seja dimensionada corretamente para que esta utilize uma
menor quantidade de ar que passa fora do liner, ja que este também é utilizado para

o arrefecimento da camara.

3.2.9 Zona de diluicéo

Nesta zona todo o gas resultante da queima se mistura com o ar que passa
fora do liner, promovendo o resfriamento dos gases da combustdo a temperaturas
aceitaveis para a turbina. Normalmente o ar de arrefecimento é misturado com os
gases da queima através de furos que sédo dimensionados conforme o tipo de

camara e escoamento.
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4 PROJETO DA CAMARA DE COMBUSTAO

Durante o projeto de uma camara de combustao deve-se levar em conta os
requisitos basicos que esta deve atender, como alta eficiéncia na queima do
combustivel, a reducao das emissdes, confiabilidade e bom funcionamento nas mais
variadas condi¢des, amplas faixas de funcionamento, minima queda de presséo nos
componentes, redugdo de custos, etc. Além disso, a aplicagdo da turbina (se
aeronautica ou industrial) também influencia no projeto, portanto espera-se que o
projeto consiga atender o maior numero de requisitos com base nos parametros

definidos para o projeto.

4.1 METODOLOGIA

O projeto deve atender os fundamentos basicos, citados anteriormente, ou
ao menos a maior parte deles sempre visando os principais, que sao a eficiéncia da
combustao, a menor perda de presséo possivel, o perfil de velocidade na saida e os
limites de estabilidade da operagdo. Com base nisto, alguns parédmetros foram

determinados conforme sugere Lefebvre (2010), e sao eles:

4.1.1 Eficiéncia da combustio

A eficiéncia da combustdo é de suma importancia, pois esta diretamente
relacionada com o bom funcionamento da camara. Uma camara mal dimensionada
pode causar uma queima irregular e/ou ndo completa, provocando um maior

consumo além da emissao de poluentes, como o monoxido de carbono e nitroxidos.
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4.1.2 Perda de Pressao

Lefebvre (1983) sugere que a perda de pressdo na camara resultantes de
turbuléncias e da fricgdo do gas nas paredes fique entre 2 e 8%. A perda de pressao
reduz a eficiéncia, aumentando o consumo de combustivel, sendo que para cada 1%
de perda de pressdo na camara tem-se 1% da perda de potencia e 0 mesmo 1% de
aumento no consumo (LACAVA, 2009).

4.1.3 Perfil de temperatura

O perfil da temperatura dos gases na saida da camara deve ser tal que nao
prejudique a turbina, provocando o superaquecimento e uma posterior falha por
fadiga térmica. E possivel evitar tais problemas com a correta distribuicdo de ar com
0s gases da combustdo na zona de diluicdo e aumentando a turbuléncia do

escoamento.

4.1.4 Limites de estabilidade

Estes limites sdo os intervalos de raz&o da mistura ar/combustivel e da
temperatura para os quais ndo ocorra a extingdo da chama. Assim, o projeto deve
trabalhar distante dessas condigbes para que o motor possa ser acelerado ou

desacelerado com seguranga, sem que a chama se apague.

4.2 ETAPAS DO PROJETO

Lacava (2009) sugere que o projeto de uma camara de combustdo deve

seguir uma ordem especifica, como mostra o esquema na figura 10 a seguir.
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Espedificagéo de projeto

\’

Selecionar o tipo de cdmara

v

Determinar as dreas de referéncia

Determinar os requisitos deare o tamanho
da zona primaria

e’/\

Determinar os requisitos de are o tamanhao Dimensionar e projetar o difusor

da zona secundaria i,
‘L Projetar o swiller
Estimar o filme de resfriamento 7
" Determinar o resfriamento das paredes
Estimar o tamanho da zona de diluigdo \I/

Determinar oresfriamento dachama

|

Determinarotamanho e a localizagdo dos
furos

Figura 10: Fluxograma do Projeto de uma Camara de Combustéao
Fonte: Lacava, 2009.

4.3 ESPECIFICACOES DO PROJETO

A proposta inicial € que a turbina a gas projetada opere em bancada, com
ambiente controlado, por isso a camara escolhida sera a tubular, e o combustivel
sera o gas propano. Pelas dimensbes, o compressor e a turbina utilizados serao
com fluxo radial, pois estas podem ser encontradas facilmente no mercado. Com
base nisso, os parametros basicos de projeto serdo determinados a seguir.

E importante ressaltar que os indices das equacdes e termos segue a ordem

do esquema representado pela figura 11 a seguir, segundo o ciclo a ar Brayton.
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Combustivel

W (trabalha)

1 4

Entrada de ar Saida de gases

Figura 11: Ciclo a Ar Brayton
Fonte: Shapiro, 2009

4.3.1 Compressor € turbina

Do tipo radial, o compressor e a turbina selecionados sdo da marca Garret,

modelo GT2859R e suas curvas caracteristicas sdo mostradas na figura 12 a seguir.

GT2859R, 59.4mm, 56 Trim, 0.42 A/R
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Corrected Air Flow (Ibimin)

Figura 12: Curvas Caracteristicas do Turbo Compressor
Fonte: Garret, 2011



33

Com base nas curvas fornecidas pelo fabricante e em consideracdes a
respeito da vida util dos componentes, estipula-se a vazao massica de ar no
compressor, a velocidade do ar na saida do compressor, a pressao na entrada, a
relagcdo de pressédo e a temperatura dos gases na entrada do compressor e da

turbina, que serio:

T, = 298 [K]
P, =1 [atm]
y =14

v, = 150 [m/s]
T; = 1073 [K]

Py

=18
P

1y, = 0,0983 [kg/s]

Onde:

T, é a temperatura do ar na entrada do compressor;

Yy € a relagéo entre c,, (calor especifico do ar a presséo constante) e c,, (calor
especifico do ar com volume constante);

v, € a velocidade dos gases na saida do compressor;

T; € a temperatura do ar na saida da camara de combustao (entrada da turbina);

P, é a presséo do ar na entrada do compressor;

P, € a pressao ar na saida do compressor;

m;, € a vazao massica de ar na saida do compressor.

Com base nestes dados pode-se determinar através das leis da
termodinamica, admitindo o ar como gas ideal para o ciclo a ar Brayton, a

temperatura do ar na saida do compressor, pela equagéo a seguir.
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(-6

T,s = 352,5 [K]
Onde:
T, é a temperatura tedrica do ar na saida do compressor.
O ciclo calculado acima é o tedrico, ou seja, considera que a eficiéncia do
compressor e da turbina é plena, sem perdas, 0 que ndo ocorre realmente. Assim,
considerando os dados do fabricante, a determinagéo da temperatura de saida do

compressor é calculada a seguir:
Neomp = (Tys = T1) /(T — Ty) (4.2)
Neomp = 0,7

T, = 373,7 [K]
Onde:
T, é a temperatura real do ar na saida do compressor;

Necomp € @ eficiéncia do compressor.

4.3.2 Determinagéo da vaz&o de combustivel

O proximo passo é determinar a vazado de combustivel para a camara de
combustéo. Lefebvre sugere o uso de querosene, também hidrocarboneto, que
difere do propano por se apresentar na forma de liquido e por seu poder calorifico
inferior (PCl) ser também diferente. Por motivos praticos, a camara sera projetada
com base nas determinagbes para o uso de querosene, sendo diferente apenas o
injetor de combustivel.

Para a determinagcdo vazado massica do combustivel deve-se encontrar a
reacao global da mistura. Perry (1973) sugere uma equacdo genérica para

determinagcdo da mistura pobre com uso de qualquer hidrocarboneto, levando em
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consideracao a entalpia sensivel para as temperaturas de trabalho, neste caso a

temperatura ambiente e a temperatura maxima de saida (T3) que segue:

CxHy+a*(x+%)*(02+3,76N2)—>a*C02+(}§1)*H20+a*(x+3Z/)*
% (3,76) * N, +(x+§)*(a— D*0, (43)

Transcrevendo a equagdo para o combustivel escolhido, neste caso o

propano tem-se:

CsHg +a*5%(0,+3,76N,) > a*xC0,+4+H,0+a 188N, + 5 (a — 1) * 0, (4.4)

A entalpia sensivel, que é a entalpia absoluta subtraida da entalpia e
formacdo, é calculada com base nos fatores especificos de cada molécula

fornecidos por Perry (1973) e mostrados na tabela 1 a seguir:

Mhgy=a+b+T+cxT?+d+T3|-L] (4.5)

Tabela 1: Fatores de Calculo da Entalpia Sensivel

a b C d
COz -13106,40 41,9064 0,00615258 -5,72228E-07
HzO -9445,18 29,3863 0,006094574 -5,52529E-07
! -9126,59 29,7605 0,00249182 -1,70734E-07
Ma -8078,80 28,1214 0,002553465 -2,25048E-07

Fonte: Perry, 1973

Assim, substituindo os valores da entalpia sensivel nos termos da equagao
(quimica) anterior determina-se o fator alfa (), cujo fator inverso representa a razao

global de equivaléncia. Assim, a razdo de equivaléncia, que relaciona a mistura

entre ar/combustivel global para este combustivel nesta turbina é:
Q)global = 0,303
Lacava (2009) sugere que a vazao massica de ar para a zona primaria seja

da ordem de 15 a 24% do total, uma vez que valbes abaixo de 15% podem provocar

a extingdo da chama quando a turbina estiver com maxima tragéo e valores acima
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de 24% podem apagar a chama quando a turbina estiver em idle. Com base nisto, a
vazao massica de ar na zona primaria tera seu valor determinado e sera de 23% da

vazao massica total, assim:

m
P — 0,23

4.3.3 Dimensionamento do combustor

Com os dados da entrada da camara de combustdo ja determinados a
proxima etapa € determinar as dimensdes do combustor. O combustor deve atender
tanto as questdes aerodindmicas do escoamento quanto as questdes quimicas da
combust&o. A principio serao feitas consideragdes aerodinamicas para o pré-projeto.

Inicialmente é calculada a area de referéncia. Trata-se da area da secédo
transversal do case e as perdas de pressao entre a entrada e a saida neste caso
estdo diretamente associadas com o tipo de camara. Para este projeto as perdas de

carga sugeridas para uma camara de combustao do tipo tubular por Lefebvre (2010)

sSao:
AP,
3—4 — 37
CIref
AP;_,
= 0,07
P
Onde:

AP;_,é a perda de pressdo na camara de combustao;
drer € a pressédo dinamica de referéncia;
P; é a presséo no ponto 3 (saida da camara de combustéo, entrada da turbina).
Com isso, a equagéo que determina a area do case (4,.r,,) considerando as

condicdes aerodinamicas fica na seguinte forma:
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A — (R, <min*Ti?{5>2 " <AP3—4) « (AP3_4)—1 0,5 o
ref.a =\ 2 P3 Aref P3 '

Avesq = 0,002869 [m?]
Onde:
R é a constante do ar;
T;, é a temperatura do ar na entrada na camara;
Arerq € @ area de referéncia com relagdo as condigbes aerodinamicas.

Como esta microturbina é considerada estacionaria, a temperatura de
entrada T, sera considerada como a temperatura do ar na saida do compressor,
sem a variacao de rotacdo, ou seja, igual a T,.

E comum que as condi¢des quimicas superem as condicdes aerodinamicas
no calculo da area de referéncia, por isso, as consideragbes quimicas sao
calculadas em funcéo da eficiéncia esperada. Esta eficiéncia € dada em funcéo do
parametro 6, que se obtém na figura 13 a seguir proposta por Lefebvre (2010). Cabe

ao projetista determinar qual das condi¢cbes é a mais adequada para a operacao da

turbina.
100
3
= 80— N\YY Tubular and
2 tuboannular
=F]
= Annular
@
S 60— —
E
Lé
O
40 N | l l | ]
0 1 2 3 4 5 6 7 8 x 10

0= P;‘?SAM-D L75 exp (T3/300)/rity

ref

Figura 13: Relagdo entre o Fator O e a Eficiéncia da Queima
Fonte: Lefebvre, 2010.

Portanto, a area de referéncia necessaria para a maxima eficiéncia da

combustéo deve ser calculada em fungado do maior valor 6, que segue:



Onde:

1,75 0,75 T
P37 +Ares q*Dropqrexp ()

Min

9 =

@ _ Q)global
zZp T mgp
m3

Omax = 73 * 10°

D, = 1,2

b =170+ (2+n(0,5)); 1< 0, < 1,4

Arefq = 0,007968 [m?]

Dyef,q = 0,1007 [m]

b & o fator de corregao de temperatura;

@,y € a relagdo de equivaléncia da queima na zona primaria,

D 4100a1 © @ relagdo de equivaléncia global da queima;

™y, € a vazao de ar na zona primaria.

m;, € a vazao de ar na entrada da camara.

D,rq € 0 didmetro da area de referéncia;

Arerq € a area de referéncia com relagéo as consideragdes quimicas.
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(4.7)

(4.8)

(4.9)

Este diametro é o que proporcionaria a maior eficiéncia da combustao, cerca

de 96%, porém, para a posterior fabricagdo € interessante que, por ser uma camara

tubular, este didmetro seja coincidente com os didmetros de tubos disponiveis

comercialmente. Assim, fazendo o calculo reverso, a eficiéncia sera calculada para o

diametro comercial que mais se aproxima deste, que segue:

Dyes = 0,099[m]

Ares = 0,00769[m?]
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6 = 69,6 x 10°

Voltando a figura 13 nota-se que a eficiéncia fica em torno de 93%, o que se
revela um bom numero, se levado em consideragado que, por restricbes construtivas
e de operacao, as pressdes e temperaturas sao baixas, além do fato de esta ser
uma microturbina que deve operar em bancada. Camaras de combustdo com baixo
rendimento produzem altos niveis de poluentes, fuligem e consomem mais
combustivel segundo Sawyer (1985), que diz ainda que para cada 1% de aumento
na eficiéncia tém-se 1% de reducado de consumo. Portanto, o didmetro escolhido
para o projeto levara em conta as consideragdes quimicas, pois esta atende também
as consideragdes aerodindmicas minimas.

Lacava (2009) cita que a area do liner deve ser 70% a area do case, assim:

Aft = 0,7 * Aref (410)

Age = 0,005383 [m?]
Onde:
Asc€ a area do liner.

Para o dimensionamento do comprimento da camara deve-se considerar as
zonas da combustdo, ou seja, divide-se o liner de acordo com as zonas de
combustdo, levando em conta o comprimento da zona primaria, da zona
intermediaria e da zona de diluicdo. Assim, Lacava (2009) cita que para as
consideracdes de combustdo deve-se associar a area do case com a eficiéncia da
combustao. Isto é feito de forma indireta através do parametro 6, ja calculado
anteriormente.

Com base nestas consideracdes, Lacava (2009) sugere que os
comprimentos das zonas de queima primaria, intermediaria e da zona de diluigao

podem ser calculados pelas equagdes a seguir.

_ Drt
Lyp =3+ (4.11)

Ly, = 0,06212 [m]
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L, =-L (4.12)

L, = 0,04141 [m]

Lyg =D+ (28— 115 Ty + 20 % TE) (4.13)

L,q = 0,1574 [m]
Onde:
L,, € o comprimento da zona primaria;
L,s € o comprimento da zona secundaria;
L,q € o comprimento da zona de diluigéo;

T, é o parametro de qualidade transversal da temperatura.

O parametro de qualidade transversal de temperatura € a razdo entre a
temperatura de saida da camara, da saida da turbina e da temperatura maxima
admissivel pelo projeto. Contudo, Lacava (2009) sugere que este parametro seja
escolhido pelo projetista. Ainda segundo Lacava (2009), é comum que este
parametro varie entre 0,05 e 0,30; para turbinas aeronauticas o valor deve ficar
proximo a 0,25 e para turbinas estacionarias, préximo a 0,10, escolhido para este

projeto.

4.3.4 Dimensionamento do difusor

Em projetos convencionais é comum que metade do ar admitido para a zona
primaria entre pelo swirler e o restante pela refrigeragdo da cupula, ou seja, passa
pela area de entrada do liner. A figura a seguir, disponibilizada por Lacava (2009)

mostra onde estao posicionados os didmetros de interesse para o calculo do difusor.
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Figura 14: llustragdo dos Diametros do Difusor
Fonte: Lacava, 2009.

O didmetro na entrada do case sera considerado o mesmo da saida do
compressor, neste caso de uma polegada. O calculo do difusor é feito segundo
algumas suposic¢des propostas por Lacava (2009). A primeira delas € que metade do
ar que entra na zona primaria passa pelo pela entrada do liner (D). Assim, a vazéo

de ar que passa entre a entrada do liner e o case é dada por:

Myn = My, — 0,5 My (4.14)

Mgy, = 0,087 [kg/s]
Onde:

m,, € a vazao massica pela regiao anular.

A proxima consideracgéo feita por Lacava (2009) é que a velocidade na area
anular sera a mesma da area externa a entrada do liner (em D). Assim é possivel
relacionar estas areas com as ja calculadas areas do liner e do case. A velocidade

do ar é dada por:
_ MipxTin*R

V= Sy (4.15)

V =114,2 [m/s]
Onde:

A é a area na entrada do case;

V é a velocidade na entrada do case.
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A mesma equacgao € valida para calcular a velocidade na éarea anular,
porém, aplica-se a vazdo massica referente a esta.
_ Man*Tin*R

Vi = =212 (4.16)

Aan*P
Aan = Aref - Aft (417)

Agn = 0,002309[m?]

Von = 22,15 [m/s]
Onde:
V,n» € a velocidade do ar na area anular;
A, € a area anular;
mg, € a vazao de ar na area anular;

A, € a area do case na entrada do liner;

Aplicando a consideracéo proposta:

Min

A0=

* Agn (4.18)

Man

A, = 0,002609 [m?]

D, = 0,0576 [m]

A seguir deve-se encontrar um angulo de inclinagado ¥ a fim de minimizar as
perdas de pressao no escoamento. Neste caso podem ocorrer dois tipos de perda: a
perda pelo atrito do fluido com as paredes da camara e a perda por stall, que ocorre
quando ha a divisdo do fluxo. A figura 15 a seguir mostra a relacado entre estas

perdas de carga.



Perda de pressao

7/
~ 7 Perda por atrito
- >~ -Z

Perda total

#=— Perda por stall

Angulo de divergéncia

Figura 15: Relagao entre as Perdas da Carga no Difusor

Fonte: Lacava, 2009.
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A determinacédo do angulo ideal de inclinacdo do difusor vem da equacéao

abaixo, considerando que a perda de pressao no escoamento seja da ordem de 0,01

da pressao de entrada, a equacado a seguir citada por Lacava (2009) determina o

angulo ideal do difusor, que segue:

2

. 2 1,22
—AP;”ff = 1,75 % Ry, * (—min;‘/T_m) * (_(tg(l}')) ) * (1 _
2

A2

AP,
4T _ 0,01
p,
W= 6,64°

Onde:

APyirr/P, € arazéo de perda de pressé&o no difusor,

¥ é o angulo de inclinagao do difusor.

(4.19)

Ainda é possivel determinar a area de entrada do liner. Esta determinacgéo &

feita com base no fator coeficiente de descarga (C;s) que €& normalmente

aproximado como unitario. Assim:

A =

D

Min

1

*_*AO

Cd,s

Mgy = Ty * 0,23 % 0,5

tgy = 0,0113 [kg/s]

(4.20)

(4.21)
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A = 0,0003 [m?]

Ds = 0,01955 [m]

Onde:
A, € a area de entrada do liner;
Cq4 s € o coeficiente de descarga;
ms,, € a vazao de ar que passa pela entrada do liner, igual a vazdo que passa pelo
swirler;
D, é o diametro da entrada do liner.

O comprimento da zona de recirculagdo, segundo Sawyer (1985) é de

aproximadamente duas vezes o didmetro da coroa do swirler:

L, = Dg,, * 2 (4.22)
Onde:
Dy, € o diametro do swirler;
L,-é o comprimento da zona de recirculagéo.
O swirler sera calculado a frente, portanto este comprimento sera citado em

outro momento neste projeto.

4.3.5 Swirler

Como citado anteriormente, este dispositivo tem a fungdo de provocar um
escoamento turbulento, imediatamente antes da queima, com o intuito de otimizar a
mistura ar/combustivel e, assim, a eficiéncia do sistema.

Varios tipos de escoamentos ja foram empregados, mas o que todos tém em
comum € a criagdo de um escoamento toroidal, que facilita a recirculagéo de parte
dos gases quentes da combustdo e os misturam com os gases que entram na
camara, mantendo a combustdo continua e impedindo que a chama se apague.
Estes vortices sdo alimentados continuamente pelas entradas laterais da camara,

que também atuam diretamente na mistura (LEFEBVRE, 2010).
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A maneira mais eficiente de induzir a recirculagdo e a mistura ideal por
formacao de vortice na camara é colocando injetor de combustivel concéntrico ao
swirler. As figuras 16 e 17 a seguir mostram as linhas de fluxo que sao produzidas

pelo swirler e 0 escoamento toroidal.

Figura 16: Linhas de Fluxo Produzidos pelo Swirler
Fonte: Lefebvre, 2010.

Figura 17: Escoamento Toroidal
Fonte: Lefebvre, 1983.

Os swirlers apresentam-se com dois tipos de escoamento, o radial e o axial,
sendo o axial o mais comum. A figura 18 a seguir demonstra o esquema basico de

cada um.
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Axial

swirler

' ~ Radial
| swirler

7

Figura 18: Tipos de Swirler
Fonte: Lefebvre, 2010.

N

1R B

Este projeto adotara o swirler do tipo axial, pois este é o mais adequado para
a proposta, além de ter todos os parametros de projeto bem definidos, ja que por
muitos anos foi o foco dos estudos da aerodindmica em cadmaras de combustéo.

A metodologia utilizada para dimensionar o swirler proposta por Lacava
(2009), admite que a vazao massica que passa pelo swirler deve ser de 3 a 12% da
vazao total de ar. Lacava (2009) também diz que o angulo das pas deve estar entre
45 e 70° em relacado a seu eixo e que, geralmente, o niUmero de pas varia de 8 a 10.
Ainda ha a consideracdo de que o angulo de escoamento do ar é igual ao angulo
das pas. A figura 19 a seguir mostra os a localizagdo dos diametros calculados para

o swirler.

Do sw

Figura 19: Descrigdo do Didametro do Swirler
Fonte: Lacava, 2009.

A relagédo a seguir proposta por Lacava (2009) determina a area do swirler

com base na perda de pressao deste.
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APgy, AT_Ef z 2 _ Ar_ef ? Msw
Aref N KSW * <(Asw) * Sec (BSW) <Aft> * (min> (423)
Onde:

Ky, € o fator de forma da palheta do swirler;
Asw tesrico € @ area do swirler,
Bsw € 0 angulo de escoamento do ar.

O fator de forma da palheta leva em consideragéo se estas sdo curvadas ou
retas; neste projeto serdo consideradas pas retas. O angulo pB,, pode ser
aproximado para o angulo das pas do swirler, que para este projeto sera de 60°. A

determinacdo da perda de carga no swirler é dada por:

APg,  AP3_,  APs  APgir

= (4.24)
Aref Aref Aref Aref
BPaif _ APair  APs (APH)_l (4.25)
Aref P, Aref Py .
AP, Arer)?
=5 = 0,25 * (—f) (4.26)
Aref Aft
P,
= =2,176
CIref
APg;
—% — 5286
Qref
P
>~ = 29,538
Qref

Assim, aplicando estes fatores de perda de pressao determina-se a area do

swirler com a equacao 25, assumindo que o fator de forma da pa Kj,, sera 1,3:

Asw,teérico = 0:00015[m2]
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Como as pas impde uma restricdo a passagem do ar, ja que mudando o
angulo destas muda-se a area de passagem real, Lacava (2009) sugere que esta

area seja considerada 50% maior que a calculada. Assim:
Asw teérico = 0;000224[7”2]

Lacava (2009) diz, com base em resultados empiricos que o didametro do
swirler deve ser equivalente a aproximadamente 30% do didametro do liner, entéo a

area equivalente seria:

Dy, = 0,3 * Dy, (4.27)

D,,, = 0,02469 [m]
Ag,, = 0,000485 [m?]

Aplicando esta area na equacgao que determina a perda de carga no swirler
(AP, /qref) Nota-se uma redugao significativa (cerca de 85%), portanto, os dados
utilizados neste projeto seréo estes.

A area determinada acima refere-se a quantidade de ar que deve passar
pelo swirler, sem considerar a area que sera ocupada pelo injetor, que deve ser
concéntrico para garantir a melhor mistura. Por isso, o didmetro externo (Do sw) sera

fixado em 30 milimetros e o didmetro interno (D;sy) sera:

Asw = (Dgsw — Dfsyy) * 0 % 0,25 (4.28)

D; s = 0,01681 [m]
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4.3.6 Determinacao das temperaturas de chama

A determinacdo das temperaturas da chama nas zonas de queima é
importante para verificagdo da temperatura os gases na saida da camara, ja que por
condi¢gbes construtivas a temperatura dos gases que passarao pela turbina nao deve
ser maior que 800°C (1073K). A figura 20 mostra onde estdo localizadas e o

aumento das temperaturas que serao calculadas a seguir.

Orificios da zona orificios da zona orificios da zona
Cupula primaria i, secundaria , de diluigdo
o \ e N - —~ N— e
Canal de injecdo | \ \ % s
do combustivel Y \ \ \ ~
. % /' \ g s N g7
,-""/ ? ‘\\ _,,r*“’ \.\\l | |
¥ ” “»1’-’ 1 ’ ‘I J |
% E{ y { |
)Y { e .-',I
R R . P,
~ ¢ | | |
swirler zona de recirculagio

T

Figura 20: Designacgao e Posi¢cdo das Temperaturas no Combustor
Fonte: Lacava, 2009.

Primeiramente sera determinada a temperatura da zona de recirculacao.
Esta zona esta localizada na entrada da camara, e Lacava (2009) propde que o
aumento da temperatura € linear entre a temperatura de entrada na face do
atomizador e na saida da zona de recirculagdo para considerar a taxa de reacéo

finita e o acréscimo de ar frio, assim:

Toutzr = Tin + Nzr * ATp—4 (4.29)

Tout,zr = 1253 [K]

ATy, = 2185 — 0,5 * Ty, (4.30)
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ATy—q = 1998 [K]

Onde:

Tout - € @ temperatura de saida da zona de recirculagéo;

T;, € a temperatura do ar na entrada da camara;

N, € a eficiéncia da zona de recirculagao;

ATy-, € a variagdo da temperatura para a mistura estequiométrica.

Para determinacdo da temperatura de saida da zona de recirculagdo é
necessario calcular a eficiéncia desta e o aumento da temperatura para a mistura
estequiométrica em fungdo da temperatura na entrada da camara. E importante
ressaltar que temperatura de entrada, para este projeto, sera considerada constante,
ja que o intuito é que esta seja uma turbina estacionaria. Esta condicdo ndo é
verdadeira para turbinas aeronauticas, ja que a rotagao da maquina varia conforme
a necessidade e, por consequéncia, varia também a temperatura de entrada que
depende somente da taxa de compressdao e da temperatura externa. Assim, a

eficiéncia calculada para a temperatura de trabalho é:

Nzr = 0,56 + 0,44 * tanh = (1,5475 * 1073  (T;, + 108 = In(P,) — 1863)) (4.31)

Nz = 0,44

A temperatura na saida da zona de circulagdo € uma das mais altas do ciclo,
porém, como esta estd concentrada em apenas algumas partes da mistura, uma
temperatura média deve expressar de melhor forma a temperatura na saida da zona

de recirculacdo (LACAVA, 2010), que segue:

T, Touts
Tmean,zr = % + 2 x m;tl - (4.32)

Tmean,zr = 959,7 [K]
Onde:
Tmean,zr € @ temperatura média da chama na zona de recirculagéo.
A proxima etapa é determinar as temperaturas na zona primaria. Lefebvre
(2010) sugere que os calculos ndo levem em conta a presengca da zona de

recirculagdo. Assim como na zona de recirculagéo, a eficiéncia da zona primaria é
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dada em funcéo da temperatura de entrada na camara, assim como o aumento da
temperatura, que utiliza relagbes de temperatura de chama adiabatica. A equacéao
que se aplica a este caso, aproximando a temperatura para 400 K, proposta por
Lacava (2009) é:

AT,, = 2830 — 800 * @, para Ty, = 400[K] (4.33)

AT,, = 1870 [K]
Onde:

AT,, é o aumento da temperatura da chama na zona primaria.

A eficiéncia da zona primaria, segundo Lacava (2009) é dada por:

Nz = 0,71 + 0,29  tanh(0,0015475 x (T;;, + 108 * In(p,) — 1863))  (4.34)

Nzp = 0,631
Onde:
n.p € a eficiéncia da zona primaria.

A determinagao da temperatura na saida da zona primaria é dada por:

Tout,zp =T+ Nzp * Asz (4.35)

TOU,t,Zp = 1553 [K]

Tout,zp € @ temperatura na saida da zona primaria.
A préxima etapa é a determinacdo da temperatura na zona secundaria.
Lacava (2009) sugere que para esta zona de combustdo se leve em consideragao

que a mistura estara ligeiramente pobre (@,; = 0,8), 0 que implica na regido onde a

chama sera mais quente.

-1
D; = 0,736 — 0,0173 * (AP;—‘*) (4.36)

2

D; = 0,4889 [m]



Onde:

Lyp—L L
— 2 zp_“zr  Czr
VZ”_E*th*( 4 +12)

V,p = 0,000152 [m?]

Wroo = Py, * ((10—3,0504*(25;_3'205) (T;l,237*®251'2°5>>—1
Wy =1244 %1071
AT,, = 1600 — 0,5 = T},
AT, = 1413,25 [K]
log (log (ni)) = 0,911 * log(¥r,,, ) + 8,02 * 0,5 — 1,097 + D,
Ny = 0,99

Tout,zs = Tin + Nygs * ATy

Tout,zs = 1600 [K]
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(4.37)

(4.38)

(4.39)

(4.40)

(4.41)

(4.42)

D; é o parametro adimensional que leva em conta a perda de pressdo no combustor;

¥r, carga cinética do combustivel para temperatura de entrada;

Yr,,, € a carga cinética do combustivel corrigida para 300 K;

Tout zs € @ temperatura dos gases na saida da zona secundaria;

V;p € 0 volume estimado da zona primaria.

Em seguida, a determinag¢ao da temperatura na zona de diluigdo e, é nesta

temperatura que os gases chegaréo a turbina, por isso, considerando corretas os

parametros de projeto, sera assumida a temperatura determinada pelo ciclo teérico

assumindo a eficiéncia da turbina, fornecida pelo fabricante. Assim:



Onde:

T,s € a temperatura teorica dos gases na saida da turbina;

Neurp € @ eficiéncia da turbina;

Newrp = 0,70

N _ (Tus—T3)
turb Ty —Ts

T, = 956,9 [K]

T, € a temperatura real dos gases na saida.

4.3.7 Transferéncia de calor para as paredes do liner.
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(4.43)

(4.44)

A proéxima etapa consiste em determinar a transferéncia de calor para as

paredes do liner. A troca de calor ocorre pelos trés meios conhecidos: radiagao,

conveccgao e condugédo. A radiacdo, resultante da queima, é responsavel por grande

parte do calor recebido pelo liner, pois os orificios (calculados a seguir) de entrada

garantem a formacao de um filme de ar frio que impede que a maior parte dos gases

quentes entre em contato com a parede. Outra parcela do calor provém da

conveccao dos gases quentes e o restante por convecgao através da parede do

liner.

Tendo calculado a transferéncia total de calor inicia-se um processo de

interacdo para definir a melhor posicao das fendas de resfriamento e sua geometria.

A figura 21 mostra estas dimensdes.



54

i

e [t
NNRRNNNNY S

L A VA /i zd | tw
—_—

R T R N

Figura 21: Fendas de Resfriamento
Fonte: Lacava, 2009.

Como o regime de trabalho do projeto em questdo é curto e com baixas
pressdes, admite-se que ndo sera necessario o uso de fendas de resfriamento nas

paredes do liner.

4.3.8 Determinacao dos orificios.

A préxima, e ultima, etapa € a determinacgé&o dos orificios de entrada de ar no
liner e do filme de resfriamento. Estes orificios sdo responsaveis por fornecer as
quantidades de ar necessarias em cada uma das zonas de combustdo. Lacava
(2009) diz que estes orificios devem ser calculados em fungdo da vazao necessaria
em cada uma delas, além do tipo de orificio que sera utilizado, de cantos convexos
ou de cantos vivos.

Inicialmente deve-se determinar a vazao de ar para cada uma das zonas de
combustdo. Para a zona primaria, definiu-se que 23% do ar admitido passara por
essa zona, porém, metade desta passa pelo swirler, assim, a massa de ar que deve

passar pelos orificios € dada por:

Tpgp = Min * 0,23 % 0,5 (4.45)

Tiyzp = 0,0113[kg/s]

Para a zona secundaria, Lacava (2009) sugere que 30% do ar admitido pelo

compressor seja utilizado nesta zona. Assim:
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Mp,s = 0,3 * my, (4.46)

Mmp,s = 0,0295 [kg/s]

Lacava (2009) diz que a vaz&o de ar na zona secundaria deve estar entre 20
e 40% da vazao total de ar, porém, ainda é necessario estimar o percentual do ar de
entrada que deve ser reservado para o filme de resfriamento, que é dado pela

equagao a seguir:

ar de resfriamento = 0,1 * T, — 30 (4.47)

ar de resfriamento = 7,35%

Neste projeto, foi considerado prudente reservar uma quantidade de ar
pouco superior a calculada anteriormente a fim de garantir um resfriamento com
certa margem de seguranca. Portanto, o percentual do ar total que passara pelo

filme de resfriamento sera de 10%, logo:

mypr = 0,00983 [kg/s]

Com isso, a quantidade de ar restante deve passar pela zona de diluicdo.

Assim:

Mpzqa = Mip * (1 — 0,23 -0,1—-10,3) (4.48)

tinga = 0,03637 [kg/s]

Com as vazbdes de ar pode-se agora determinar o parametro S, que
representa a razdo de sangramento do orificio. Assim, para cada uma das zonas de

combustao tem-se:

ﬁzp = mth/man (4.49)

Bzp = 0,13
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Bzs = Mpzs/Man (4.50)
B, = 0,34

Bza = Mpza/Man (4.51)
Bra = 0,42

ﬁf = mhzf/man (4.52)
ﬁf =0,113

Onde:

M,y € a vazéo de ar que passa pelos orificios da zona primaria;
mp,s € a vazao de ar que passa pelos orificios da zona secundaria;
m,y Vazao de ar do filme de resfriamento;

my,q Vazao de ar que passa pelos orificios da zona de dilui¢ao;
B2y razéo de ar que entra pela zona primaria

B,s razao de ar que entra na zona secundaria;

B,q razéo de ar que entra na zona de diluicao;

Br razéo de ar do filme de resfriamento.

A determinacao da area dos orificios de cada uma das zonas de combustéo
deve levar em conta o coeficiente de descarga (Cq). Lacava (2009) sugere que este

fator seja 0,5. Com isso, a determinacéo da area total dos orificios da zona primaria

se da por:
APy, R+m 2 +T;
= 52 f > (4.53)
AP
" =006
Pin
Onde:

AP, /P;, € a perda de pressao localizada na passagem do escoamento pelo orificio;

C4 € o coeficiente de descarga.
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O calculo para as areas deve ser interativo. Inicialmente determina-se a area
total dos orificios, em seguida estima-se o numero de orificios por fileira, determina-
se a area total destes e recalcula-se o C4. Se este coeficiente de descarga for

compativel com a suposi¢ao anterior a escolha é adequada. Assim, as areas ficam:
Apzp = 0,0001178 [m?]
Ap,s = 0,0003016 [m?]
Apq = 0,0003982 [m?]

Aps = 0,0001019 [m?]

Onde:
Apzp area total dos orificios da zona primaria;
Ay, area total dos orificios da zona secundaria;
A4 area total dos orificios da zona de diluigéo;
Aps area dos orificios do filme de resfriamento.

Com estas areas foi determinada, baseado nas necessidades de distribuicao
de ar em cada zona, a quantidade de orificios e os didmetros de cada um, ja

considerando o coeficiente de descarga. Os resultados sdo mostrados a seguir:

Tabela 2: Resultados Das Iterag6es Para Os Orificios.

Zona Zona Zona de Filme de
Primaria  Secundaria  Diluigde  Resfriamento

Mimero de
Orificios 6 6 12 40
Diametro dos
Orificios 5 8 6.5 1.8

Fonte: Autor, 2011

A posigcédo dos orificios ao longo do liner é definido pelo comprimento de
cada zona de combustdo, partindo do swirler. Assim, considerando a zona de
recirculagédo, a primeira fileira deve alimentar o restante da zona primaria, portanto,
estara localizado ao final da zona de recirculagao para que o ar que entrar alimente

o restante da queima na zona primaria. Na segunda fileira, os orificios da zona
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secundaria, devem estar posicionados no inicio desta para que o ar que entra
percorra todo o seu comprimento; assim, a segunda fileira estara posicionada ao
final do comprimento total da zona primaria (desconsiderando o comprimento da
zona de recirculagéo). A fileira seguinte, da zona de diluicdo, é posicionada da
mesma forma, ou seja, para que o ar que entra pelos orificios possa percorrer todo o
comprimento da zona de diluigdo, os orificios devem estar posicionados logo ao final
da zona secundaria. Os orificios da saida do fiime de resfriamento ficam
posicionados ai final do comprimento total da camara. Estes orificios s&o
fundamentais para limitar a vazdo de ar que passa pela regiao anular e garantir que

de fato as zonas de combustédo recebam a quantidade de ar a elas destinadas.
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5 SIMULAGAO E RESULTADOS

Com base nos dados obtidos através dos calculos e das consideragbes
feitas tomando referéncia as notas de aula do curso de Lacava (2009), a camara de
combustao foi desenhada utilizando o software de desenho 3D SolidWorks 2010. A
simulacdo do escoamento foi feita utilizando a prépria ferramenta do software, o
Flow Simulation. Os desenhos da camara de combustdo e de seus componentes
sdo mostrados no apéndice 1. Os dados de entrada para a simulagcado sdo a vazao
massica na entrada do case, a temperatura do ar e a pressao também na entrada do
case. Ainda é preciso informar a pressdo de saida. Como a combustdo ocorre a
pressao constante, a pressao de saida € a mesma de entrada.

As simulagées mostram que o escoamento resultante € bastante similar ao
exigido, mostrado pela literatura. Também é possivel notar a variagdo de presséo e
velocidade em areas criticas, como na entrada do liner e nos orificios de
alimentagao, porém, as velocidades no interior e na saida da camara n&o levam em
consideragao a combustdo, o que pode incorrer em erro. As imagens mostram o
escoamento no interior da camara e também, com o auxilio de cortes, as pressoes
nas regides criticas. Os resultados sdo mostrados nas figuras a seguir. Na figura 22
pode-se notar o escoamento toroidal provocado pelo swirler. Comparando com o
escoamento proposto pela literatura, figura 9, o escoamento mostra-se bastante

razoavel.
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Figura 22: Escoamento Toroidal na Zona de Recirculagao.
Fonte: Autor, 2011.

A figura 23 mostra o swirl, redemoinho, necessario para o bom

funcionamento e mistura da camara.

Figura 23: Vortice Provocado Pelo Swirler.
Fonte: Autor, 2011.

A figura 24 mostra o escoamento pela regido anular, entre o liner e o case,

passando pelos orificios e também o filme de resfriamento.
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Figura 24: Escoamento na Regido Anular.
Fonte: Autor, 2011.

A figura 25 a seguir mostra, com o auxilio de um plano, a variagdo de
velocidade no interior da camara. Como se espera, a velocidade mostra-se maior
nas sec¢des onde ha redugéo na area de passagem. Ja no liner, além das regides de
velocidade criadas pelo swirler, nota-se o escoamento através dos orificios. A
esquerda na parte inferior o primeiro orificio, que alimenta a zona primaria, o fluxo de
ar entra inclinado no sentido do escoamento, assim como no orificio da zona
secundaria, localizado a esquerda na parte superior. Na ultima fileira a direita, da
diluicdo, o escoamento é quase perpendicular, como se espera, ja que estes orificios
devem diluir os gases da combustao e afasta-los das paredes do liner para previnir

superaquecimentos. Mais detalhes sdo mostrados nas figuras 26 e 27.

Figura 25: Distribuicdo da Velocidade no Interior da Camara.
Fonte: Autor, 2011.
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Figura 26: Detalhe da Distribuigdo da Velocidade no Interior da Camara.
Fonte: Autor, 2011.

(3]
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6 CONCLUSAO

O desenvolvimento do projeto da camara de combustédo para turbinas a gas
foi tomado segundo a metodologia proposta por Lacava, considerando suas
suposicdes e proposicoes.

A camara foi projetada conforme os parametros da turbina disponivel da
universidade e posteriormente construida. Também foram feitas simulagbes
numeéricas que forneceram resultados coerentes com os disponiveis na literatura. A
segunda etapa seria o teste da camara de combustdo que possibilitaria a verificagao
da metodologia utilizada e dos resultados obtidos nas simulagées.

Ainda algumas consideragdes foram feitas pelo autor a fim de facilitar a
fabricagdo da camara de combustdo, como aproximag¢des nos didmetros dos tubos
para padrdes comerciais, assim como o didmetro dos orificios. A concepg¢ao do
swirler também foi admitida de forma diferenciada com o mesmo propadsito.

Por se tratar de um primeiro protétipo, a camara foi construida utilizando os
materiais disponiveis na universidade, sendo em sua maioria ago de baixo teor de
carbono, como o ABNT 1020. Este ndo € o material mais indicado, ja que sua
resisténcia a altas temperaturas ndo € boa. Os materiais indicados para tal sao
principalmente ligas de ago inoxidavel. Portanto, recomenda-se que a turbina opere
dentro dos padrdes estabelecidos e por periodos de tempo relativamente curtos. Os
componentes fabricados s&do mostrados no apéndice B.

Como sugestao para trabalhos futuros, propbe-se a montagem da bancada
completa com todos os elementos referentes a uma microturbina a gas. Para o turbo
compressor, fica a sugestdo de pesquisar sobre um lubrificante diferenciado,
lancado recentemente, que nao tem a necessidade de estar em circulagcdo, por
formar um filme de lubrificante sobre as superficies metalicas sem a necessidade de
renovagao continua. Isto deve facilitar bastante a constru¢ao da bancada.

Apds a montagem da bancada, com os parédmetros de funcionamento bem
definidos, sugere-se a utilizagdo de combustiveis alternativos, como gas natural,
butano e GLP, verificando sua influéncia nas temperaturas de saida, nas emissdes
dos principais poluentes, na estabilidade da combustdo e nos demais parametros de

funcionamento da turbina a gas.
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APENDICE A — DESENHOS DA CAMARA DE COMBUSTAO.
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APENDICE B — FOTOS DA CAMARA DE COMBUSTAO DESMONTADA.

b=

Figura 2: Tubo Externo do Case.



Figura 3: Tubo de Chama e Difusor.

Figura 4: Swirler e Injetor.
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