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Resumo

Bibliografias especificas sobre cdmaras de combustdo em turbinas a gds sdo de dificil
acesso. Exatamente por este motivo, o presente estudo retne informagdes com o objetivo de
projetar uma cimara de combustdo para uma micro-turbina a gds, utilizando-se metano, a
partir de um conjunto turbo-compressor automotivo pré-existente. Apesar de pequenas
desvantagens das turbinas a gds em relagdo a motores alternativos, existem diversas
vantagens dentre as quais destacam-se a elevada relacdo entre poténcia gerada por peso do
conjunto e o menor custo, dada a menor necessidade de matérias primas na construgdo.
Definiram-se todos os pardmetros geométricos, como didmetro e comprimento, bem como
presses e temperaturas ao longo da micro-turbina a gds, além dos fluxos mdssicos de ar e
combustivel atuantes no sistema proposto. As dimensdes do sistema mostraram-se bastante
realistas e condizentes com valores encontrados na literatura o que garante a validade dos
cdlculos. A cémara projetada possui didmetro de 103mm com comprimento de 288mm e fluxo
mdssico de ar e combustivel de 0,20kg/s e 3,66g/s, respectivamente. Esses pardmetros
determinam uma eficiéncia de combustdo de 92% (85% ji é considerado satisfatorio) e

poténcia liquida da ordem de 7,6kW, capaz de abastecer uma residéncia simples.
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Abstract

Specific bibliographies on combustion chamber in gas turbines are difficult to be reached.
Due to such fact, this current study gathers information aiming at sketching a combustion
chamber for a micro gas turbine, making use of methane, from an automotive turbocharger
already in existence. In spite of some disadvantages of gas turbines when compared to
alternative engines, there are a lot of advantages, among which, the high relationship
between power generated by weight and the low cost, inasmuch as the low need of raw
material as per the construction. All geometric parameters have been outlined, such as
diameter and length, as well as pressure and temperatures throughout the micro gas turbine,
besides the air and fuel mass flow present in the suggested system. The system dimensions
seemed to be quite realistic and reliable to the numbers found in the literature, what assures
the validity of the calculi. The skeiched chamber has a diameter of 103 mm with length at
288mm and air and fuel mass flow of 0,20kg/s and 3,66g/s, respectively. Such parameters
determine a performance combustion of 92% (85% is already satisfactory) and a net

generated power of 7.6kW, able to fill up an ordinary house.
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1. Introducio

Dentre as diversas alternativas 4 geragio de energia elétrica, as turbinas a gas mostram-se
como uma solugio vidvel e inteligente, em fungio de uma maior razdo poténcia/peso [1],
caracteristica que lhes confere maior facilidade no transporte ¢ manejo do conjunto, o custo do
projeto normalmente ¢ menor quando comparado com motores alternativos, bem como o
gasto com matérias primas [1].

Algumas desvantagens podem ser apontadas como menor poténcia liquida fornecida e
maior sensibilidade a qualidade do combustivel [1]. Entretanto, as vantagens sobrepujam.

Sendo a cdmara de combustio responsével pela fonie de energia através da queima do
combustivel & turbina a gés, este trabalbo destina-se ao projeto de uma cimara de combustéo
para uma micro-turbina a gés a partir de conjunto turbo-compressor automotivo pré-existente
com o uso de gis metano como combustivel.

Expondo alguns conceitos que servirdio de base para o andamento de todo o projeto, ficara
possivel o entendimento da termodindmica envolvida no funcionamento de uma turbina a gas.

Em principio serd analisado o ciclo padrio a ar, Ciclo Brayton, sem a presenca de
combustivel [1]. E claro que ao eliminar-se a presen¢a do combustivel se estara simplificando
bastante a analise, mas numa primeira etapa tal simplifica¢do torna-se interessante.

Serdo feitas algumas simulagbes simplificadas com o intuito de observar-se varia¢des de
rendimento e trabalho liquido em fungiio de diferentes razdes de pressdo, valores de
rendimentos das mdquinas térmicas (compressor, trocador de calor/cdmara de combustéo ¢
turbina) e valores de temperaturas envolvidas no ciclo. A idéia ¢ estabelecer uma espécie de
“mapa de rendimento e trabalho” para todas as variaveis apresentadas acima.

Posterior a esta analise inicial, o estudo mostrard a integragio da cimara de combustéio em
todo o ciclo da turbina a gds, bem como do processo de combustio, os quais representam o
escopo deste projeto. Nesta fase se dimensionara o difusor, responsavel pela diminuicio da
velocidade do ar vindo do compressor de forma a facilitar o processo de combustdo. Da
analise termodinamica se definirfo as dimensdes da cdmara de combustio, como didmetros do
casing, liner, swirler, e furos para permitir a passagem dos gases de diluigio. Também se
determinara a temperatara atuante na entrada da turbina, esta de estrita correlagdo com o

trabalho liquido fornecido pelo conjunto, e eficiéncia da combust&o [2].



Trabalho de Graduagdo — Camara de Combustao para Micro Turbina a Gas

A andlise do processo de ignicio [2,3,4] e injegdo do combustivel [2] também fazem parte
deste projeto € sdo de ignal importincia.

O desafio da determinacfio da temperatura de equilibrio do lirer, através do equilibrio dos
fluxos de troca de calor por convecgdio, radiagio e condugfio existentes na cimara de
combustio, para definir o tipo de material capaz de resisti-la mostra-se também fundamental.

Qutra maneira de se determinar as condi¢des de operagiio do sistema, leiam-se
temperaturas ¢ pressdes atuantes nas varias secgdes, € através da analise de compatibilidade
de componentes (“component matching”) [5]. Esta analise garante a equalizagdo do fluxo
mdssico no conjunto bem como a garantia de que a rotagio do compressor e turbina seja
mantida a mesma.

Como proposta final tem-se a elaboragiio de desenhos técnicos para a construgdo da

cdmara de combustio projetada neste estudo.
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2. Analise Termodinidmica: O Ciclo Padrio a Ar

O Ciclo Padriio a Ar ¢ uma simplificagdio no qual define-se que o fluido de trabalho na
turbina a gés é o ar. Sendo assim, ndo deve haver a inje¢do de nenhum outro fluido, o que
implica que o ar receberd energia ndo pelo processo de combustdo, mas sim por um trocador
de calor [1].

A figura 1 apresenta um esquema simplificado do conjunto da turbina a gds para o ciclo

supra mencionado.

Figura 1 — Conjunto da turbina a gas para o ciclo-padréo ar a ser estudado

2.1. O Ciclo Brayton

O Ciclo Brayton representa uma simplificagdo dos processos que ocorrem nas maquinas
térmicas da turbina a gas quando se trata do ciclo padrio ar. Os processos de compresséo ¢
expansio sdo assumidos adiabaticos e reversiveis, ou em outras palavras, sdo processos
isoentrépicos. Essa hip6tese € muito importante, pois facilita bastante a defini¢ho das
condigdes de estado do compressor, turbina e trocador de calor. Outra hipétese € que no
trocador de calor, onde ocorre o fornecimento de energia ao ar, nfio ha perda de pressdo. Por
fim, assume-se que a pressdo de saida da turbina é a mesma da entrada do compressor [1,5]. A

figura 2 apresenta os processos indicados pela figura 1 nos diagramas P-v (a) e T-s (b).
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Figura 2 — Indicagéio dos processos de compressdo (1-2), troca de calor (2-3) e expansao

(3-4) nos diagramas P-v ¢ T-s

A andlise a ser feita em seguida considera o sistema ja operando em regime permanente

(RP), ou seja, os fatores que definem as condigBes de partida e parada néo serdo consideradas

neste projeto.

Aplicando-se a 1 Lei da Termodinimica para um estado inicial qualquer (i) e um final (f)

temos o seguinte:

No qual:
gif

Wi f.

hi,f:

Vi!{-‘:

v: p? 1
/ i
Qg ~Wir = (hf 'hi)“’[ 5 3 M

troca de calor entre os estados inicial e final
trabalho especifico realizado entre os estados inicial e final
entalpias dos estados inicial e final

velocidade do fluido dos estados inicial e final

Uma vez definido a forma da 12 Lei podemos aplicé-la para cada uma das etapas definidas

nos diagramas da figura 2.
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Compressor

Aplicando a hipétese de que nfio ha troca de calor no processo de compressdo e que a

energia proveniente da variagdo de velocidade ¢ desprezivel, tem-se:

wComp = w1,2 i h] . hZ (2)
Turbina

Aplicando as mesmas hipéteses assumidas para o compressor, tem-se:

Weppy = Wiy = hy —h, (3)
Trocador de Calor

O fato relevante é que ndo hd trabalho no trocador de calor (cdmara de combustéo),

portanto,

Dinrodn = 9in =423 = hy —h, @)

O trabalho que scra efetivamente aproveitado para o acionamento de um gerador elétrico,
por exemplo, corresponde 4 soma algébrica dos trabalhos consumido no compressor e

fornecido pela turbina, ou seja:
W!iq = Wryp + w(.'omp (5)

Note que o trabalho do compressor entra somando uma vez que seu valor algébrico ja ¢
negativo devido ao fato de a entalpia do estado 2 ser maior que a entalpia do estado 1.

Para definir o rendimento térmico da turbina a gés basta lembrar que rendimento € a
fraglio entre a energia efctivamente aproveitada e a energia total fornecida para qualquer
sisterma. Sendo assim, tem-se:

Wy,

U?'ém:ica = nr . (6)
qr‘n
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Faz-se, a partir de agora, a hipétese de que o calor especifico do ar a pressio constante
seja independente da temperatura. Entdo, para gas perfeito (GP), tem-se a seguinte expressio
para entalpia em um estado qualquer (k):

h,=c

I (7)

F

A equagdo acima serd empregada para determinar o trabalho do compressor e turbina, bem
como o calor fornecido pelo trocador de calor em fungfio da temperatura, grandeza tal que ¢
possivel de ser medida.

Vale ressaltar que a hipétese feita para a definigiio da equagfio 7 assume calor especifico a
pressdo constante e sabe-se que tal fato s6 ocorre no trocador de calor (cdmara de combustio)
e ndo nos processo de compressio e expansdio por razdes Obvias. Além disso, o calor
especifico é, na prética, fortemente relacionado de forma direta com a temperatura.
Entretanto, para um primeira analise a precisfio matematica ndo ¢ o fator determinante, mas

sim a ordem de grandeza dos pardmetros, sendo entdo justificada assim a utilizagdo de tal

aproximag#o.

Substituindo a equacio 7 nas equacdes 2-4, tem-se:

w Comp = cp (Tl - TZ ) (8)
Wy = € -(Tg, -T, ) 9)
(10)

qin = cp'(T3 - TZ)
Redefinindo-se e expressio do trabalho liquido em fungéo das temperaturas, tem-se:

wy =c¢, T, -T)+c, T -T,) (11)
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Por fim, define-se uma nova expressio para o rendimento térmico, também em fungéo das

temperaturas:
W,
="
Qin

e ¢,{f, +5-T,-T)
’ cp'(n_TZ)

y = +4-T,-1) (G-T,+T-T,)
£
(,-1,) (%-1,)

= —%j?—% (13)

| O interessante de se mencionar a respeito da expressfo acima & a possibilidade de serem
obtidos os valores das temperaturas requeridas. As temperaturas de entrada do compressor
(T1) e saida da turbina (T4) sfio de fato possivel de serem obtidas, principalmente pelo fato de
que tais se apresentam em posi¢Ses fisicas mais accessiveis. Entretanto, ¢ exatamente o oposto
do que ocoorre com as temperaturas de saida do compressor (T2) e entrada da turbina (T3),
que sio de medigdes muito mais complexas. Sendo assim torna-se interessante conseguir
definir o rendimento térmico de uma turbina a gas em funcdo de algum outro pardmetro de

conhecimento prévio.

Partindo-se da 2? Lei da Termodinimica e das hipoteses de que se estd trabalhando com
um fluido considerado GP e processos de compressio e expansdo isoentropicos, pode-se

definir, para estados quaisquer i e j [6],

p_j . [T_; Jk—l (14)

No qual: k: Constante isoentrépica do ar.

Uma das hipéteses do Ciclo Brayton é que a pressdio de saida da turbina ¢ a mesma de

entrada do compressor e que ndo hd perda de pressdio no trocador de calor (cdmara de
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combustio). Sendo assim, a razdo de pressfo no compressor ¢ a mesma razéo de diminui¢do
de pressio na turbina. Dessa forma, pode-se utilizar a expressfio 14 para encontrar a relagéo

entre pressdes e temperaturas na entrada e saida do compressor € turbina:

£ k
[Z]" _ PP _ [E”_] (15)
I P Py T,

ou

=(&]" :(zs..] ET (16)
b Py T,

ey

L= T4{-‘D—2J (17)

I =T {P_zr (18)

Substituindo-se as duas expressdes acima na expresséo 13, tem-se:

r,-1)
n=1= T
A
n P
7, =1 (T4_Tl) —
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7 =l-— (19)

A expressdo 19 fornece uma informagdo muito valiosa e interessante. O rendimento de
uma turbina a gis (entenda-se todo o conjunto das méquinas térmicas) aumenta com o

aumento da razdo de pressdo (figura 3).
70,0% -
60,0% -

50,0% 1 o

Rendimento Térmico do Ciclo

20’0% . . t—“ 1

[

10,0% A

0,0% T 1 T . v T v T r . T T :
10 24 38 52 66 80 94 108 122 138 150 164 178 192
Raz&o de Presséio

Figura 3 — Rendimento térmico do ciclo como fungdo da razdo de pressio definida no

compressor

E sempre importante ressaltar que a expressfo 19 incorpora uma série de idealizagdes e
que com certeza nio corresponde ao comportamento real, porém espera-se que a tendéncia do
comportamento real seja mantida.

E serd que se pode ter um aumento indefinido da razio de pressdo para aumentarmos o
rendimento térmico? A resposta, por intuigdio, seria ndo e é possivel de entender o porqué. O
aumento da razdo de pressio provoca um aumento na temperatura de saida dos gases do
compressor e por conseqiiéncia um aumento na temperatura dos gases de entrada na turbina.
Infelizmente, a temperatura de entrada na turbina é limitada pela prépria natureza do material

usado na construcdio das palhetas do rotor. Sendo assim, torna-se interessante um estudo sobre
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isso, com o intuito de descobrir a razio de pressdo 6tima que se pode ter de forma a garantir o

maior rendimento possivel para uma dada condi¢do de pressdo e temperatura na entrada do

compressor ¢ para uma dada condigdo de temperatura na entrada da turbina. \ oy

Sabe-se que o que garante o funcionamento de todo o conjunto ndo € o rendimento

P térmico, mas sim o trabalho liquido gerado. Caso este seja algebricamente menor ou igual a
zero, entfio a turbina ndo é capaz de movimentar o compressor e dar mobilidade ao conjunto.

Pode-se, entfio, definir a expressdo do trabalho liguido em fungio da temperatura de saida

do compressor, T». Pela expressio 16, T4 pode ser escrita em fun¢fo das outras temperaturas

envolvidas no processo:

T.
=75 (20)
2
Substituindo 20 em 12:
T,
Wy =c{ T+T-| 2|51, 1)
T,
\f

Derivando-se esta expressio em T, uma vez que essa temperatura € a unica diretamente

relacionada com a razfo de pressdo, e igualando-a a zero (ponto de maximo), tem-se:

Rearranjando os termos:

dw,
dr, T,

2
A expressdo acima so atingird o valor nulo se o termo entre parénteses o fizer, ou seja, se
.1

=221 =0. Assim,
2

~1+

T (22)

o8
i
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A expressdo acima representa o valor 6timo de T para a ocorréncia de trabalho maximo.

Lembrando-se da expressdo 15 e substituindo a expressdo 22 nela, tem-se:

." 1f &
(o))

A expressdo acima possibilita descobrir qual a razfio de pressdo a ser implementada no
compressor a fim de se ter o trabalho liquido méximo para valores definidos de temperatura
de entrada do compressor e turbina.

Explorando um pouco mais a expressdo 23, o mais relevante € que a razio de pressio
6tima aumenta com o aumento da temperatura Ts, ou seja, se as palhetas do rotor da turbina
suportarem temperaturas cada vez majores, maior serd a razéio de pressdo otima e, por sua vez,
para valores cada vez maiores da raz&io de pressdo, maiores serdo os valores de rendimento
térmico (vide expresséo 19) para o sistema.

Imagine o que aconteceria com o trabalho liquido se a razéo de pressdo aumentar acima da
6tima, mas mantendo o mesmo valor de temperatura na entrada da turbina (T3). Sem duvida
aumentariamos o rendimento térmico, uma vez que a temperatura de saida do compressor (T2)
seria mais alta e, portanto, menos calor seria transferido ao fluido pelo trocador de calor
(cAmara de combustio) para atingir a temperatura maxima T, ja especificada pela natureza do
material.

Note, entretanto, que uma vez que a temperatura de cntrada da turbina ¢ a mesma, néo ha
aumento do trabalho fornecido pela turbina. Contudo, o aumento da razdo de pressio aumenta
o trabalho consumido pelo compressor (figura 2). Essa dinimica dos trabalhos implica,
necessariamente, numa diminuicio do trabalho liquido sempre que se aumentar a razdo de

pressio acima da 6tima e mantendo a temperatura de entrada da turbina constante.

2.2. Algumas Simulacdes

Algumas simulagdes serdo feitas sobre os valores de rendimento térmico e trabalho
liquido do sistema a partir de variagdes nos valores de razdo de pressdo, rendimentos das
maquinas térmicas envolvidas, pressdo ¢ temperatura de entrada no compressor e temperatura

maxima permitida para a entrada na turbina.
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Trabalho Liquido

Apenas relembrando as expressdes necessérias ao calculo do trabalho liquido:

(24)

(25)

Os graficos abaixo, figuras 4 e 5, mostram a variagio do trabalho liquido para

determinadas temperaturas de entrada do compressor ¢ turbina. Portanto, serdo variados os

rendimentos das maquinas térmicas, bem como a razdo de pressdo aplicado ao ciclo. Vale

ressaltar que o rendimento do trocador de calor (cdmara de combustéio) ndo afeta o trabalho

liquido, mas somente o rendimento térmico do ciclo.

A demonstraciio das formulas, com a dependéncia direta dos rendimentos, ¢ apresentada

ao final desta secgéo.

A figura abaixo mostra a variagdo do trabalho liquido, para condigdes pré-definidas, em

funcdo apenas da razio de pressdo e rendimentos do compressor (figura 4).

100 “

(50) -

Trabalho Liquido (kJ/kg)

{100} -

Ncomp = 100%

Ncemp = 60%

Hipéteses
Ty -298K; Ty - TO0OK
Flye - 1w%; Nrwd - 100%

{150) -

Figura 4 — Trabalho liquido como fung¢do dos parametros do compressor

1 2 3 4 5 G 7 8 9 10
Raz#o de Pressdo



Da figura acima pode-se retirar algumas informagdes interessantes. Nota-se que a medida
que se diminui o rendimento do compressor, o trabalho liquido méximo também diminui.
Além disso, a taxa de compressdo que fornece o trabalho méaximo também diminui com a

diminuicio do rendimento do compressor. Vé-se, portanto, a importincia de se saber o

Trabalho de Graduagdo — Camara de Combust&o para Micro Turbina a Gas

rendimento do compressor a ser usado.

O préximo grafico (figura 5) mostra a mesma simulacdo feita, agora, com diferentes

valores de rendimento da turbina.

Trabalho Liquido (kJ/kg)

O comportamento da curva € qualitativamente o mesmo comrelagdo ao compressor.
Entretanto, quantitativamente pode-se notar que o trabalho liquido do ciclo € mais sensivel as

perdas de rendimento na turbina ao compressor. O gréfico a seguir (figura 6) ilustra bem este

ponto.

100 -

0 Mrar ~ 100%

60
rus - $0%

20) 1

{40) -
|

(60) 1
Hipbteses
J T, -298K; Ty -T0OK

(80)
Nyc - 100%; Neomp - 100%

{100)
1 2 3 4 5 ) 7 g 9 10

Razfo de Pressao

Figura 5 — Trabalho liquido como fungfio dos pardmetros da turbina
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120
Hipbteses
T; - 208K; Ty - 700K
100 Mrc - 100% Ticomp = 100%
Nruk = 100%
_ 80 4
[=1]
=
=
=
8 60 -
-
=3
-l
2 40
g ;
= 2 | Mo ~80% TN e 90%
Frum - 100% [— 100% -"‘w-‘:‘;-.__
l’h-.u-soﬂ “:\H}
{1 2 3 4 5 6 7 2 \:\‘um
(20) - Razdo de Presséo

Figura 6 — Efeitos dos rendimentos do compressor e turbina no trabalho liquido do ciclo /

Vé-se que, alterando os valores de rendimentos, sempre de forma simétrica entre
compressor e turbina, tem-se para a mesma porcentagem de perda de rendimento na turbina
uma curva de trabalho liquido abaixo da curva para o mesmo valor de perda de rendimento no
compressor. Repare que a curva que apresenta Mrus=100% e Ncomp=80% apresenta
comportamento bem semelhante aquela com Ncomy=100% € Nru=90%, a0 menos para razio
de pressdio menores que 2. A conclusdo desta andlise € que o elemento mais critico € a turbina,
ou seja, perdas de rendimento na turbina podem provocar maiores perdas no trabalho liquido
do ciclo a perdas no compressor, justificando, portanto, toda e qualquer alternativa para o
aproveitamento dos gases de escape da turbina, como ciclos combinados, regeneradores e

recuperadores.

Temperatura Otima da Saida do Compressor (T,)

Uma vez analisado o comportamento do trabalho liquido em fungdo da taxa de
compressdo para diversos rendimentos das maquinas térmicas, parti-se agora para a analise do
comportamento da temperatura 6tima de saida do compressor (diretamente ligada a taxa de

compressdo) que garante o trabatho liquido maximo.
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No desenvolvimento da temperatura 6tima de saida do ar do compressor, chega-se a

seguinte expressdo (equagio 22), admitindo rendimentos de 100%:
I =yhLT

No entanto, aplicando-se os rendimentos no desenvolvimento da expressdo para a

temperatura 6tima chega-se na seguinte formula:

26
T, = M5 Tcomp 13 1 (26)

A tabela 1 abaixo mostra uma comparagio entre os valores tedricos esperados, dados pela

relagdio acima, e os valores obtidos com as simulages.

Tabela 1 — Temperatura T» como fungiio das diversas combinagdes dos rendimentos do

compressor e turbina

Tabela T, - Temperatura de Saida do Compressor

Ncomp Nyurb
100% 90% 80% 70% 60% 50%
Too% | [zides! 4568 4334 4086 3822 3539 3230
T, Simulado 458,0 4347 407,9 387,2 349,7 3176
I 4334 412 3876 3626 3357 3065
T, Simulado 434,7 407,9 387,2 363,3 334,6 298,0
— - 4086 3876 3655 3419 3165 2889
T,Simulado | 4079 3872 3633 3346 3176 2980
20% 12 Ideal 3822 3626  341,9 3198 2961  270,3
T,Simulado | 3872 3633 3346 3176 2080 2980
= T; Ideal 353,9 3357 316,5 296,1 2741 250,2
T, Simulado 349,7 3346 317,6 298,0 298,0 298,0
ioq. ||madses 3230 3065 2889  270,3  250,2 2284
T, Simulado | 3176 2980 2980 2980 2980 2980

As diferencas observadas entre os valores tedricos e préticos sdo intrinsecos a simulacéo,
decorrente da necessidade de se admitir valores fixos de incrementos para a razdo de pressio,

fato que impossibilita o monitoramento de toda a curva. Além disso, valores de temperatura
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de 298K para o caso simulado indicam que néio houve compressdo alguma (devido ao baixo

nivel de rendimento) e, portanto, a temperatura do ar é mantida constante.

Rendimento do Ciclo

O comportamento do rendimento é qualitativamente o mesmo do apresentado para o
trabalho liquido. Portanto, para se ter nogSes de ordem de grandeza o gréfico abaixo (figura 7)

mostra uma comparagio para diferentes valores de rendimentos entre compressores ¢ turbinas.

60%
Hipéteses
Ty - 298K; Ty - 700K
50% 4| Nre - 100% Ncomp = 100%
1wy - 100%

40% 4|
_g | ﬂ(;ump = 90%
g 30% 1 . ntum =100%
o H_\\_\
b= M"""—-‘
£ 20% - Ncamp - 80% e = 100%
£ Nrus - 190% =
% Nrure » 0%
E 10% - Ncomp - 100%
[ Nrum - 80%

0% +

-10% -

-20% -

Razdo de Pressdo

Figura 7 — Efeitos dos rendimentos do compressor e turbina no rendimento do ciclo

Da mesma forma que para o trabalho liquido, fica claro que perdas no rendimento da

turbina afetam mais o rendimento do ciclo do que perdas no rendimento do compressor.

Com relagio ao rendimento do trocador de calor (cdmara de combustdo), este tem
influéncia direta apenas no rendimento do ciclo e tal relagdo € inversamente proporcional.
Entretanto, é intuitivo imaginar que perdas de rendimento no trocador de calor provoquem
perdas de rendimento no ciclo. O ponto em questdo € que tais perdas no trocador de calor
provocariam a diminuig¢do natural da temperatura de entrada na turbina, T3;. Mas, as

simulacdes, da forma que foram conduzidas, possuem como um dos pardmetros de fixos de
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entrada a propria T3, ou seja, tal temperatura é vista como uma varidvel exogena no sistema,
fato que nfo ocorre no caso real.

Sendo assim, uma vez que se define a temperatura de entrada na turbina
(independentemente do rendimento do trocador), perdas pelo trocador representam apenas
diminuig&o no calor fornecido ao sistema, ou seja, gin Mmenor, 0 que provoca um aumento 1o
rendimento global do ciclo.

Em uma etapa posterior do projeto se levara em consideragéio a relacdo entre rendimento

do TC (cémara de combustdo) e a temperatura de entrada na turbina.

Demonstracdes das Formulas em Fungdo dos Rendimentos

O ponto de partida é determinar os trabalhos e calor transferido para o ciclo em fungéo

dos respectivos rendimentos das maquinas térmicas:

_ cp‘(Tl _TZ)

Comp —
n(.‘omp

Wrap = Cp -(Ts ' )me

9in = Cp-(Ts -7, )Jht'

O trabalho liquido é entfio determinado pela soma dos trabalhos realizados no ciclo:

e, (1 -T ) g
w[iq e cp (T3 . T:I )'nTurb + Ll 2 A
Comp
T —T.
wh’q = Mrurp 'cp [TS . T4 + _(_]_-2‘)_] (27)
nTurb 'n(fomp

O rendimento térmico & obtido dividindo-se o trabalho liquido do ciclo pelo calor

fornecido ao ciclo:
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E_—QJ /

T?Turb 'T](.'omp

s € p -(Ta -7, +

17 =
t cp'(Ts —Tz)ﬂrr:
(Ts = T4 + Q_ T_TZLJ
n, = Murt et T cComp
t e (Ts - Tz )

18

(28)

As temperaturas T; e T3 serfio admitidas requisitos de projeto e, portanto, nio serdo

mudadas, /Jai as temperaturas T, e T4 (temperatura de saida do compressor e turbina,

respectivamente) serdo calculadas langando mio das relagbes retiradas da premissa de

processo de compressdo e expansdo isoentropicos, através das formulas 17 ¢ 18,

Para encontrar a temperatura Gtima para termos o trabalho liquido maximo, deriva-se a

expressio 27 em fungéo de Ta:

T, 1,

= Mrurs 'CP{T3 _-;S—Ti +-(T]—_-TZ—)-J

2 nTurb 'n('omp

__;:,?M_cp{o_n.?}_ 1 }:0

UTurb L P [

(713 )2 T?Turb 'WCGmp

nE___h ]: .
(T3 )2 UTurb 'ﬂ(!amp

1

(T.’o )2 ”Turb 'ﬂ(‘amp

=0

TB Tl '"Tw‘b 'n(,'omp = (Ts )2

T3’ . '\/ Tl’o Tl '?]Turb ‘n(.'omp

(29)
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3. Aplicagiio a Micro-Turbina

Uma vez feita a andlise geral do comportamento do processo de uma turbina a gas, parte-
se agora para andlise da micro-turbina a gas. O objetivo € determinar os paridmetros de
funcionamento, tais como fluxo méssico, rendimentos e razdo de pressdo.

Dados experimentais apontam para razdo de pressio em micro turbinas néo maiores que
1,4 e rendimentos, dos compressores e turbinas, de até 75%.

Cabe aqui o célculo da razio de pressdo 6tima definida pela expressdo 23 para

comparacio:
1{ k
T, i‘('k-f)
r()rr'mo = f

(700)‘;‘{?,1?14?1]
Fotmo — | 5ae

298

!

rdtima . 4’5

Nota-se, entdio, que a razio de pressdo usual estd bem abaixo da razéo de pressdo que
garantiria méximo trabalho liquido, considerando todas hipéteses assumidas para obtengdo da
expressdo acima. O ponto mais importante é certificar-se para ndo se trabalhar com razio de
pressdo acima da 6tima, pois isto sim implicaria em desperdicio de energia, em defrimento de

um rendimento térmico maior.

Assumindo-se r = 1,4, da equagéio 18 e sabendo que a constante isoentrdpica do ar vale

1,4, determina-se a T5:

t,4-1

T, =298(1,4) 1.4

T, =3281K
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Partindo-se dessas premissas pode-se utilizar o mapa de funcionamento do compressor
fornecido pelo fabricante. Neste mapa estdo indicadas suas curvas de funcionamento para
rendimentos definidos bem como suas intersecgdes com as curvas de rotacdo livre, tendo
como varidveis a razio de pressio na ordenada ¢ o fluxo massico de ar na abscissa

O mapa fornece, para os parametros definidos acima, uma vazdo méssica de ar corrigida

de, aproximadamente:
th, = 24,91bs / min

O proprio fabricante fornece a formula para definirmos a vazio real:

. P
. 1%8,,4

Tig
545

No qual, o indice ‘R’ representam & temperatura e pressio nas unidades °R e inHg,

respectivamente. Sendo assim,

Tir = 536,4°R (298K)
[ <]

Pig =299 ian (latm = 1,0l3bar)

O valor real do fluxo massico é ent3o definido como:

299
386 A& .

f536,%45

it = 26,5Ibs / min
ou
i =200g /s (i ="720kg / h)
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A corregiio do valor do rendimento também se torna necessario e possivel uma vez

calculada a temperatura de saida do compressor. Mais uma vez 0 fabricante fornece todo

procedimento:
k-
i, .(r % —l)
M T
] T2R = T‘;R

No qual, r:Razdo de pressdo

ne: Fator de corregdo do rendimento
Tar = 590,6°R (328,1K)
Seguindo com o calculo do fator de corregdo do rendimento, tem-se:

1,4-1
536,4.[1,4 L4 —1}

590,6 - 536,4

e =
N = 0,998
Assim, o valor do rendimento adiabético do compressor € de:

075
nadiabatico 0,998

=751%

A poténcia consumida pelo compressor ¢ calculada pela expressdo 2:

W

Comp

= m'(hl - hz)

Os valores de entalpia foram retirados facilmente com o auxilio da referéncia [6], através
do software CATT2 (Computer-Aided Thermodinamic Tables 2).
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by = 298,6 kl/kg
[+
he = 328,9 kl/kg

Portanto,
W, = 0,2(298,6-3289)

74

comp = —0:006W

Para o estudo da turbina admite-se que o seu rendimento térmico também seja de 75% ¢
que a temperatura maxima admitida pela turbina — limitagdo impostas pelas palhetas — seja de
427°C (700K). Entdo, tem-se da equagdo 20:

70

T, =298 %
3281

T, = 6358K

A poténcia fornecida pela turbina é calculada pela expressdo 3:
W = m-(ha - h4)

Os valores de entalpia também foram retirados através do software CATT2 (6l

(Computer-Aided Thermodinamic Tables 2).

hs = 713,7 kl/kg
[ ]
hs = 645,2 ki/kg
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Portanto,

W, , =0,2(713,7 - 645,2)

W, . =13,70kW

Finalmente, com a equacéio 5 calcula-se a poténcia liquida:

WL:’q-uia’a = WTurb + W(ﬁomp
Wquur'do . 13570 i 6,06

W uto = T-OMI

Poder-se-ia utilizar-se da equagdio 27 e calcular diretamente o trabalho especifico liquido

para posterior calculo da poténcia:

Wy, = 0,75.1,007] 700 - 6358 +
0,75.0,75

(298—-328,1)]

Wy, = 8,08%‘i
g

A poténcia liquida total fornecida pelo sistema seria a seguinte:

W,, =8,08.0,2

w,

g = LO2KW

Nota-se, claramente, que os valores fornecidos pelas equagdes 27 e 5 sdo bastante
distintos. Isso se deve ao fato, j& mencionado no capitulo 2, de que o calor especifico varia
com o aumento da temperatura, fato levado em consideragfio apenas na equagéo 5 quando dos

calculos das entalpias diretamente pelas tabelas termodindmicas apresentadas pela referéncia
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[6]. J4, a equagdio 27, também para facilitar nas simulagdes, admite calor especifico constante,

o que ja foi alvo de ressalva.

O calculo do rendimento térmico do ciclo pode ser calculado pela equagio 6

. wh’q Hfliq

n =
: Qin Qin
0., =rirlh, —h,)=0,2(713,7 - 328,9) = 76, 96kW

764

h 76,96

7, =9,93%

Poder-se-ia utilizar-se da equagdo 28, que admite calor especifico constante, e calcular

diretamente o rendimento térmico do ciclo:

700 6358+ 28 ~328)
075 0.75.0,75
e (700—328,1)
7, =2,16%

O razio desta grande diferenga é devido ao mesmo motivo apresentado para explicagio

da diferenca no calculo da poténcia liquida.
Para efeito de comparagdo, o rendimento méximo permitido para o sistema, dado pelo

rendimento de Carnot vale:

T?Camot = 1_

L
3

=57,4%

n(.'amot
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Portanto, para as seguintes hipoteses:
v T;=298K e T3 =700K
v Rendimentos do compressor (posteriormente corrigido de acordo com o
fabricante) e turbina 75% e do TC de 100%

v' E razio de pressio de 1,4

A turbina a gés apresenta as seguintes caracteristicas:
v Poténcia liquida total de 7,64kW
v Rendimento do ciclo de 9,93%, um sexto, aproximadamente, do rendimento de

Carnot de 57,4%.

Efeito do Rendimento da Turbina e da Razdo de Pressdo no Ciclo

No capitulo 2 foi mostrado que a turbina apresenta-se como elemento mais limitante que
o compressor com relagio a rendimento e trabalho liquido. Sendo assim, uma analise um
pouco mais profunda torna-se interessante.

A superficie abaixo (figura 8), mostra o comportamento da poténcia liquida como funcéo
da razdo de pressdo e rendimentos da turbina, admitindo rendimento das outras maquinas
térmicas constantes e igual a 100%, T; = 298K e T; = 700K ¢ ¢, constante. As simulagbes

foram feitas utilizando-se das equagSes 27 € 28.

| 18,00 - 24,00
O 42,00 - 18,00
O 6,00 - 12,00 . —
24,0-|
m - -6,00 “ oy
= (6,00)-- 18,0
12,0 L 1
Poténcia Liquida v
Produzida (KW) g o Regiao de
* Testes

‘g ® e - Razéo de
- o 2 ° S Gl - Pressio
Rendimento )
da Turbina

Figura 8 — Superficie para determinagéio da poténcia liquida do ciclo




@ Trabalho de Graduagio — Camara de Combustio para Micro Turbina a Gas 26

A mesma analise pode ser feita para o rendimento térmico do ciclo (figura 9)

considerando-se as mesmas hipéteses descritas anteriormente:

W 22,5%-30,0%

1 15,0%-22,5%

i 07,5%-15,0%
30%-

e H 0,0%-7.5%

M -7,5%-0,0%

Rendimento
Térmico do
Ciclo
Regido de
Testes

-

52

& £f »
2 8 &

Rendimento da
Turbina

Figura 9 — Superficie para determinacéo do rendimento térmico do ciclo.

Em ambas figuras o detalhe apresentado representa a regifio dos calculos feitos no inicio

do capitulo, com hipétese de cp constante.

Conclui-se com este capitulo a andlise tedrica da micro-turbina, que levou em
consideracfio uma série de hipdteses simplificadoras, sendo a mais notdria a nfo utilizagéo de
uma cdmara de combustdo, mas sim um trocador de calor. Entretanto importantes respostas
puderam ser tiradas. A primeira delas é que a poténcia liquida fornecida, da ordem de
7,64kW, possibilitaria o funcionamento de uma casa simples. A segunda € que o rendimento
térmico € bastante baixo, fato que implicaria em um alto consumo de combustivel pela turbina
a gas. De qualquer forma, a motivagiio para o prosseguimento do projeto estd mantida e, a

partir de agora, o estudo e projeto da cdmara de combustdo ficam em destaque.
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4. A Camara de Combustao

O projeto da cimara de combustio deve se iniciar partindo, primeiramente, de
consideracdes bésicas fundamentais para o entendimento de seu funcionamento.
Consideragdes quanto as partes que compdem a cAmara, os fundamentos da combustdo, que se
relacionam com o comportamento da chama (laminar ou turbulenta), o estudo dos difusores, a
propria aerodinimica da camara, a eficiéncia da combustdo e a estabilizagdo da chamaseréo
destacadas. Serfio feitas consideragdes também sobre a injecdo e igni¢io do combustivel e por

fim, do processo de transferéncia de calor dentro da mesma.

4.1, Conceitos Basicos

Segundo [2], o processo de combusifo deve satisfazer uma série de requisitos. Dentre os
mais importantes pode-se citar:

v Alta eficiéncia da combustiio de forma a garantir que seja liberada a maior parcela
de calor possivel

v Limites de funcionamento extensos, o que permite operagiio com VArias
combinacdes de pressdo, velocidade, mistura, entre outros

v Baixa perda de pressio

v Temperatura de saida compativel com o limite estabelecido pelo fabricante da
turbina

O projeto terd como objetivo seguir, dentro do possivel, estes requisitos.
Os combustores podem ser divididos em dois tipos bésicos:

v"  Cémaras tubulares

v' Céamaras anulares

As camaras tubulares sdo recomendadas para turbinas com baixo valor de poténcia
liquida gerada, fato que se alinha com os dados apresentados no capitulo 3. Ja as anulares,
apesar de apresentarem uma aerodindmica melhor e por conseqiiéncia baixa perda de presséo,
s30 muito sensiveis a pequenas variagdes no perfil de velocidade do ar de entrada, provocando

grande variagio na distribuigio de temperatura dos gases de escape. Entretanto, um tipo
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especial de cAmara anular é recomendado para turbinas de pequeno porte [2], chamada de

camara de combustiio anular de fluxo reverso (figura 10).

Quter casing Liner

. /

— L N

=
///+ :':\'lﬂ

| o~

o

=
‘iq_% Nozzle

Fuel injector

A

Inlet
air

guide vane

Figura 10 - Cdmara de combustdo anular de fluxo reverso [2]

Suas grandes vantagens, segundo [2], sdo a possibilidade de se ter um tamanho de eixo
pequeno entre o compressor ¢ a turbina — fato de extrema relevéncia, uma vez que o conjunto
compressor-turbina j4 estd montado — melhor eficiéncia do volume disponivel e facil
manutenco gragas ao facil acesso ao injetor de combustivel.

Porém, a solugio com cdmara de combustio do tipo tubular sera adotada devido a

menores desafios com relagfio 4 sua integragdo no conjunto turbo-compressor pré existente.

A perda de pressdio na cimara de combustiio ocorre, fundamentaimente, pela simples
inje¢iio do ar no combustor (a frio) e quando calor é transferido para o gis (a quente) [2].

Pode-se definir, entdo, a seguinte expresso para a perda de presséo total no combustor:

APComb. = APFH‘(J + APQuemc (30)

A perda de pressdo fria é estimada em torno de 2%-7% da presséo de entrada do ar no

combustor [2]. J4 a perda de pressdo quente € definida como [2]:

AP,

Quente

= O,S.p.VZ.(%—l] (31)

2

No qual, V: velocidade do fluido
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T,: Temperatura na entrada na cimara de combustio

T;: Temperatura na saida da cimara de combustdo

Utilizando-se de um valor intermedidrio para a perda de pressdo fiia, fem-se a seguinte

expressio para perda de pressdo total na cdmara de combustdo:

T,
AP. . =004P,+05pV* (Tf' = 1}

2

A}}'omb = 0,04.".})1 + 0:5 -.p-I/2 { I; . lj (32)
Comb. T2

No qual, r: Razio de pressdo.

P,: Presséo de entrada no compressor

A expressdo acima é de bastante relevancia no projeto, uma vez que uma das hipoteses
para o desenvolvimento teérico mostrado até o capitulo 3 ¢ a ndo existéncia de perdas de

pressdo no combustor. Portanto, a partir deste ponto tal hipétese ndo podera mais ser aplicada.

O comportamento da chama nos estagios de combustio também ¢ de grande interesse. O

processo de combustio pode ser dividido em trés regimes [2]:

v Pré-combustio: processo lento que atinge temperaturas entre 600K-800K

v Deflagracio: extremamente rapido e caracterizado pela propagagio da chama ao
longo da mistura

v' Detonagdo: evento ndo desejado por ser responsavel pela criagho de ondas de

choque.

O progesso de combustiio sé tem inicio quando a mistura combustivel-ar apresenta-se
entre certos niveis de flamabilidade. E de fundamental importdncia conhecer esses limites,
cgraejeristicos de cada combustivel, afim de se avaliar corretamente a necessidade de ar
rgguerido para o processo de combustido. Um combustivel com limites ricos e pobres bastante
afastados contribui bastante para o bom funcionamento da turbina a gés.

Fundamentalmente, se trabalhard com metano, por permitir uma mistura combustivel-ar

mais homogenia e ndo necessitar ter um controle tio rigoroso de forma a garantir a queima da
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mistura. A referéncia [2] apresenta uma tabela com os limites de flamabilidade de uma série

de combustiveis, inclusive do metano (tabela 2), calculados em condigdes especificas.

Tabela 2 — Limites de flamabilidade para alguns combustiveis. Valores obtidos a pressio

atmosférica e 298K.
Concentragdes em Fragio Voluméirica
de Combustivel (%)
Limite Pobre Limite Rico
Combustivel No ar No ar
Metano 5,0 15,0
Hidrogénio 4,0 75,0
Gasolina 1,4 7,6

A conclusdio a se retirar desta tabela é que o metano é capaz de operar com variagdes
suficientemente extensas de concentragiio combustivel-ar de forma a ndo necessitar de

controle rigoroso da mistura.

4.2. Anilise dos Difusores

Nos compressores o aumento da pressdo do fluido é acompanhado por um aumento
também de sua velocidade de saida [7]. Entretanto, um processo de combustio eficiente
depende, entre outros aspectos, de uma 6tima mistura entre o combustivel e o ar e para isso
um certo periodo de tempo é necessario. Para garantir a diminuigio da velocidade do ar antes
da entrada na camara de combustio, é implantado um difusor logo apés a saida do
compressor. O dngulo de difuséo 6timo, segundo [2], situa-se entre 7°-12°. Esta ordem de
grandeza permite a maximizagio entre a diminui¢do das perdas por atrito e o aumento das
perdas pelo fenémeno conhecido como descolamento da camada limite (“stall”).

O parametro que caracteriza a eficiéncia do difusor € sua razéo de area, R,. Existem
varios tipos de difusores, como os cOnicos e anulares. Os conicos serdo mais explorados por
representarem menores desafios na construgdo e maior facilidade na integragdo com o

conjunto.
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A razio de area de um difusor do tipo conico (figura 11) é definida como [2]:

R =1+2. ;-.sen(9)+(§ .sen(B)J (33)

(a) (b)
Figura 11 — Difusor ¢nico: (a) desenho tridimensional; (b) corte radial. Ambos desenhos

tlustrativos.

O objetivo principal de um difusor é converter a energia armazenada na forma cinética
(pressdo dinfimica) para a forma estitica (pressio estdtica). Uma forma de mensurar este
efeito ¢ através da definiciio do coeficiente de recuperagio de pressdo, que € derivado da

equacsio de Bernoulli e da equagdio da continuidade. De Bernoulli, tem-se:

2

ue
P =p.+p,. 5 +z, (34)

[
2

u
P =p, +p,. 2 +2, (35)

No qual: Os indices ‘e’ e ‘s’ indicam os pontos de entrada e saida do difusor,
respectivamente.
P: presdo total.
p: presséio estatica
w: velocidade do fluido

z: cota em relagdio um referencial inercial qualquer
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O termo que representa a pressdo dindmica, a ser transformada em presséo estatica pelo

difusor, é o seguinte:

2

iU
=p =2 36
=P (36)

De acordo com o sentido do fluxo o diferencial de pressio no difusor ¢ definido, para

escoamento incompressivel, como:

APD!,’ﬁlsor = ‘Pe - Ps
NPypr = P, = Py + Pl ~2) (S
A equagiio da continuidade fornece a seguinte relagdo:
m = pe'Ae‘ue = pS'AS'uS
ou
u, == 38
e Ra ( )
Substituindo a equag&o 37 em 36, tem-se.
PP, _ 1__12_ AP (39)
9. R, g,

O membro esquerdo da equagdo acima ¢ defindo como sendo o coeficiente de
recuperagao de pressdo, Cp, pois relaciona diretamente a variagio da pressdo estitica com
relago a pressio dinimica inicialmente percebida pelo fluido na entrada do difusor. Assim,

Py L ] (40)
q.

A expressio 39 sugere que o aumento de R. sempre aumentara Cp. Entretanto, o
diferencial de pressio também aumenta com o aumento da raziio de areas, devido as perdas de

pressdo pelo fendmeno de “stall”. Assim, a determina¢do da razio de area 6tima mostra-se
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extremamente necessaria e importante em um projeto de uma cémara de combustio. Valores
tipicos de Cp, segundo [2] encontram-se entre 0.4-0.9.

O rendimento global do difusor considera o efeito da recuperacéo de pressdo com relagéo
a relagio de 4reas. E intuitivo pensar que, para um mesmo valor de Cp, um difusor que
apresente menor razio de drea seja considerado um difusor de maior rendimento. Sendo

assim, o rendimento de um difusor ¢ definido como:

n=7—"= (41)
)
R

Pode-se relacionar o rendimento do difusor com a variagio de pressdo apresentada pelo

difusor. Partindo da equag&o 39, tem-se:

ps - pe 1 - A'PDf or
1 1
. (1“2J ofi-3)
Cp A'PDg'ﬁ:sor

=1-

=1
1 1

AP:’ sor 1
e =1_77:>APDlﬁsarZ(I_W)qe'(l__)

1 R?
qe. 1"'}{2

ou

o

AP = A4, .[1 - Elz_} (42)
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A variavel A é chamada de cocficiente de perda do difusor que ¢ definida como:

A=1-7 (43)

Da forma como foram apresentadas as varidveis que caracterizam a eficiéncia de um
difusor, fica claro a interrelacfio entre Cp, R, e as dimensdes do difusor, aqui representadas, no

caso de um difusor c¢énico, por R e N, no qual:
N = L.cos(8) (44)

Partindo-se deste pressuposto, a referéncia [2] apresenta um diagrama que relaciona essas

quatro variaveis (figura 12)

L2424 -
8 "4 d
// ) o0
4 / =
W ez
O / / ¥ g 0.70 _
] /// / / ﬁ_{,’ 0.65
< 4 . 0.60
1 0.55
/ —
o=k
0513 /‘ 2/ 0.35 g
L
0.5 t’//’,/’cp
s a 8 16 32
NIR,

Figura 12 — Diagrama para projeto de difusores conicos

A linha tracejada representa a lugar geométrico dos pontos com coeficiente de
recuperacio de pressdo (C,) maximo e a linha cheia, caracterizada pela letra ‘a’, corresponde

ao lugar geométrico dos pontos que apresentam efeito de descolamento significativo. Nota-se
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que o ponto de Cp méaximo aconlece sempre antes de se atingir a linha de descolamento
significafivo.
A partir do diagrama acima ¢ com a equagdo 33 & possivel projetar um difusor conico

qualquer com as seguintes hip6teses [2]:

v Escoamento subsonico
v Re (Numero de Reynolds) maior que 2,5.10*

v O difusor é essencialmente livre a fendmeno de “stall”

Vamos entfio provar a existéncia dessas 3 (irés) condigdes para podermos dimensionar o
difusor.

A primeira hipétese deve ser verificada simplesmente calculando a velocidade na saida
do compressor. Para tal € necessério determinar algumas dimensdes do compressor, cOmo ©
diametro externo na regifio de saida do compressor € a altura da fresta por onde o fluido escoa

logo ap6s sua saida.

DEXt. Compressor = 60mm

e

hsaiga = 8mm

Deve-se agora calcular qual a massa especifica do ar na secgdo 2, levando-se em

considerago que 0 escoamento € classificadd como isoentropico:

By _RI,
Pz-vg .RT2
Py _1
Py; T
R-ps _T,
P T

s
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Substituindo a expressio 18 na equagio acima, tem-se:

4
ps=plr N P2 T P T

1 0,287.298
= =

= =112%%g /m*
PR TTE A 4

O calculo da velocidade pode ser feito através da seguinte relagdo entre vazdo massica €

volumétrica:

nit = pg
nt=pV.A

Para a sec¢do 2, tem-se;

V, = 7
P 7 Dy P
m
V,= :
k
y
A5 | TPk i
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2

v, = 0,20
1,4

1,4
1,129 o 7.0,06.0,008
1,4 M4
V,=9894m/s

A velocidade do som nas condigdes da secglio 2 € a seguinte:

c=.kRT,
¢ =+/1,4.287.328,1 = ¢ =363,lm/s

Sendo assim, a velocidade na secgio de saida do compressor ¢ de aproximadamente

apenas 0,27M e, portanto, subsbmico. Este valor minimiza bastante o efeito de

compressibilidade no escoamento.
A segunda hipdtese € aferida através da seguinte formula:

Re = V.D

v
No qual: D: didmetro de saida do compressor que vale, aproximadamente, 30mm

v: Viscosidade cinematica do ar

A viscosidade cinemadtica a temperatura T, (328,1K) pode ser retirada da referéncia das

tabelas da referéncia [8].

Para a secgdo 2 a férmula acima se torna:

_ 98,94.0,03

e= - = Re =16,7.10*
17.8.10°
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O valor do ntimero de Reynolds se encaixa dentro das limitagdes impostas para a

utilizagsio do diagrama de projeto de difusores conicos (figura 12)

A terceira hip6tese ¢ garantida gragas a propria caracteristica dos difusores cbnicos, cuja
curva de descolamento significativo ocorre depois de atingir-se a curva de recuperagio de

pressdo maxima (figura 12).

A vinica estimativa que se deve fazer antes do inicio do projeto € a do valor de C, para,
entiio, definir a relagiio N/R e Ry-1. Com o primeiro calcula-se o valor de N, dado que o valor
do raio (R) ¢ definido pela dimensdo da tubulagfio do conjunto turbo-compressor pre-

existente, e com o segundo calcula-se o dngulo do difusor conico.

4.2.1. Projeto do Difusor

Para o projeto do difusor deve-se estipular, primeiramente, 0 coeficiente de recuperagio

de pressdo (Cp). Para um Cp = 0,50, temos, pela figura 12:

=3,6

NWZ

R,-1=0,62

O raio de entrada do difusor é delimitado pelo didmetro do préprio conjunto turbo-

compressor pré-existente, que vale, aproximadamente:

R =15mm
Dessa forma,

N =54mm

Aplicando a express&o 44 na equac#o 33, chega-se a uma nova expressdo para o célculo

da razdo de area do difusor:

R, =1+2.’;\;.tan(t‘i’)Jr(];-ifan(t‘»’))2



@ Trabalho de Graduacdo — Camara de Combustéo para Micro Turbina a Gas 39

Rearranjando-se a equagio acima de forma a facilitar a determinagio do angulo de

divergéncia do difusor, tem-se:

R, -1 =(%mn(9)+1]2 -1

R =[_];l.m(a)+1]2

a

tan(6) = - {JR. -1)
o= arctan(—f?(ﬁ; -—1)] (45)

Aplicando-se os valores numéricos anteriormente definidos:

6 = arctan(0,28 (1,62 - 1)
0=44°=20=-88°

Portanto, referindo-se novamente a figura 11, temos os seguintes pardmetros do difusor

conico preliminarmente definidos como:

#=44°
L=542mm

Dy, oze =30mm
D,y =383mm

4.3. Andalise Aerodinidmica

O objetivo desta secgio é determinar o tamanho ideal da cimara de combustéo, que
consiste no que se chama de “casing”, ou casco externo, e “liner”, ou tubulagdo no qual
havera efetivamente a combustio e interna ao casing , no dimensionamento dos furos

necessarios para o resfriamento do gés imediatamente anterior a4 entrada na turbina,
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dimensionalizagio do swirler e, por fim, na determinacfo da temperatura de entrada na
turbina.

Alguns parimetros importantes puderam ser retirados por alguns fabricantes ¢
professores da Escola Politécnica a respeito da quantidade de ar necessdria para garantir um
resfriamento adequado e estabilizagio da chama conveniente. A fragdo do fluxo massico total
na cimara utilizada no resfriamento, mg.s, € na estabilizagiio da chama, mgq, serd adotada

1

como: » g

mRes = 50% o. 4

Mg = 15%

pl

D, g G S ' A e A /F

Existem algumas “quantidades de referéncia” [2] que s&o bastante Gteis na elaboragdo do
projeto aerodinimico da cAmara de combustdo. Tais pardmetros possibilitam a comparagio
entre diversos projetos diferentes e, por assim ser, recebem a denominaggo de quantidades de
referéncia. A primeira delas é a velocidade de referéncia, Urer, medida na érea de secgio

transversal maxima do casco externo, Ay, na auséncia do liner:

m
U= 46
7 p A (46)
A pressio dindmica de referéncia ¢ definida como segue:
2
_ PV (47)

qu 2

Outro parfimetro de referéncia que pode ser intefessante para alguma analise futura ¢ o

nimero de Mach de referéncia, Mger:

o )
/‘“‘ gr e
M Uy "~ i /”;0 M (48)
= 'S 13 <\

Baseando-se em algumas das definigdes apresentadas acima, a referéncia [2] apresenta

dois importantes pardmetros adimensionais de perda de pressio. Um ¢é a razéio entre a perda de
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pressio no combustor, compreendendo desde a entrada do difusor (segdo 2) até a saida da
cimara de combustiio (segdo 4), AP, ,, sobre a pressio total de entrada na cimara, P3, ¢ a
outra, o mesmo diferencial de pressio sobre a pressdo dindmica de referéncia. Ambas

relacionam-se da seguinte forma, segundo [2]:

AP, AP, R rity I3 i . (49)
P, Gy 2\ 4B

No qual, R: Constante do ar, 287 ki/kg K

Sendo, AP, ,

50
AP2-4=APDiﬁtsor +APLiner ( )

O termo 4 direita da equagio 49 mede a perda de pressdo total no combustor. A tnica
ressalva é que neste fator ndio é incorporado a perda de pressdo devido 4 troca de calor,

definida na equagdo 31, que pode ser reescrita da seguinte forma.

APQuente - _.Ti _1 (51)
qu T3

Os adimensionais da equagio 49, segundo [2] apresentam valores tipicos de acordo com

o tipo de cAmara de combustio usada. A tabela 3 apresenta um sumario dos valores citados.

Tabela 3 — Perdas de pressdo em cimaras de combustdo

Tipo de AP, , AP, , 0
Cémara T Drer _A‘I_f;f_Ps_
Tubular 0,05-0,07 37 0,0036
Tubo-Anular 0,04-0,06 28 0,0039
Anular 0,04-0,06 20 0,0046
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4.3.1. Projeto da Cimara de Combustio

O procedimento para o projeto da cimara de combustéio baseia-se nas referéncias [2] ¢
[9]. A area do “casing” é determinada diretamente da equagdio 49, que rearranjada toma a

seguinte forma:

i 2 17105
A4 = AP, , R iy T3 AP, ,
7 Nay IR N (52)

Dois dos quatro termos apresentados no termo esquerdo da equaglio sdo determinados

através do uso da tabela 3 e o restante sdo pardmetros ja conhecidos.
Cdclulo da Area do “Casing”

Nesta etapa do projeto a determinagfio de Arer ja € possivel. Os pardmetros necessarios

possuem os seguintes valores:

v 1, =020kg/s

Y Ty=3281K

v P;=1,42bar

v A gy
qref

v A _ 0,05

3

0.5

287 (0,203281%° Y’ !
Amf=[37. ( ].(0,05)1}

2 141855

A, =832.10%m’
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O didmetro do “casing” €, portanto:

44
D, = ik
ref T
D, =103mm

Cdclulo da Area do “Liner”

Numa primeira anilise poder-se-ia pensar que quanto maior a area existente para a
combustio melhor a eficiéncia da combustiio, dada a menor velocidade do gas. Entretanto,
quanto maior a area do liner, maior a velocidade do ar no espago existente entre o liner € o
casing, o que provocaria diminui¢fo no fluxo de ar pelos furos do /iner ¢, conseqiientemente,
diminuindo a eficiéncia no resfriamento do gas antes da entrada na turbina. Portanto, deve-se
maximizar a relagio entre a perda de pressdo estdtica devido ao liner, Ap,, e a pressdo
dindmica na zona de combustiio, qz.. A referéncia [2] mostra a relagdo a ser utilizada no

projeto do liner.

ﬂ=1+

2
dzc Ty,

L .kz{AP R e s iy ﬁ} )

Gres (1-xy

No qual: Tzc: Temperatura da zona de combustéo
m,: fragdo do fluxo de ar que entra na zona priméria
mgn: fraciio do fluxo de ar que ndo & utilizado como ar de diluig8o.
k: razéio entre area do casing e area do liner.

- razio entre a 4rea do casing e area da secgio de entrada da cdmara de

combustio, Aiplet

O projeto consiste, entéio, em maximizar a relagfio acima para determinar a relagdo otima,

Kkotimo, €ntre a area do casing e liner.
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Para facilitar a demonstragfio matematica se adotardo as seguintes relacdes:

yi;
v =
Ty.m,

v C2=AP2—4
qref

v Cy=(-m,)

Dessa forma a equagio 53 toma a seguinte forma:

20 _ Y _
% _1pcatlc,-© + Al +) 1)
9z (l—k)

Derivando-se a expressio acima em k, tem-se

; (ApL)_ ] (1+C1.k2-[02 G+ A2 1-k) —IJD

okl g, ) ok (1- k)

d (ApLJ 2 [C,.kz.[cz C+ Al -k —1)D

ok gy ) Ok (—k)

o(tw,)_2(,p _kz_cl.cg.kz_cl.kz.a,(rz.(l—k)z—l)
okl g, ) ok| = ° (1-k) (1-k)

AL 2 _ . 2 2 .
%, (Qp,_}zz‘ c,.cz.k—z'c"cﬂ'k‘(l k) +C;.C3.k 20-k) 2C. ks +2.C!.A.k.(l k) +Ci./1..k 2(1-%)
Ok \ Gz (1-%) (1-k)

i 5
Para achar o ponto de maximo iguala-se p (Ap" ] a zero:
UFe
2 v 2.2 . AT 2 .
2.C,C, k(1-k) +C.Ci k> 2(1-k) 2C. Akt + 2.0, Ak - k) +C AR 2(1-k) _ B

(L-#) (L&)

2.C,C, k-
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Algumas simplificagdes pode ser feitas se considerar-se algumas hipdteses:

v C =0

v k#0 e k#1. Ambas fazem sentido se pensar-se que k = 0 representa a ndo
existéneia de liner e que k = 1 significa que o /iner é exatamente do tamanho do
casing, outro absurdo.

Dessa forma tem-se:

_2C _Gk2 o 24 A2
(Y I N (s

2C,
20, (1-kf —2.C,(1-k)-C, k220" (1-k) +2.4(1-k)+1.£2=0
20,(1-k) =2.C, ~2.4r (1-k) +24=0

(-k) (2.C, -24r*)=2C, ~2.4

(-kPlC, - Art)=C, -2

C, -2
1—k).= =23
(=) C, - Ar’

1

- 3
koﬁmo :1_( CS 2’2]
C,—Ar

Substituindo C, e C;, tem-se a expressio completa para o cdlculo de Kotimo:

2
kolr’mo =1- (1 — m.m) nl (54)
T,
qref



Trabalho de Graduagéo — Camara de Combustéo para Micro Turbina a Gas

Como definido, mg, pode ser escrito da seguinte forma:

e
Mgy = 1- MRes

mg, = 50%

O valor de A é determinado com as equagdes 41 e 43, que juntas formam:

C
A=1-—=L
1
1- ]
0,5
A=1- 1
1,62*
A=0,19
A raziio r é determinada como segue:
A,
r= ref
A

inlet

832107

=
7{0,03) 163
4 2

r=1727

A determinaciio do Kotimo, @ partir de agora, torna-se trivial:

: :l_((l ~0,5) —0,19}3
otito

37-0,19.7,27*

kopime = 0,87

otimo

46

(85)

(56)
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Em outras palavras, a 4rea da secgfio tranversal do Jiner é 87% da 4rea do casing. Sendo

assim,
A, =0,87.832.10°
A, =723.10°

O didmetro do liner vale:

D, - 4.4,
z
D, =96mm

Cadlculo dos Furos para o Ar de Diluicdo (Zona de Diluicdo)

A referéncia [2] também apresenta varias metodologias de dimensionamento dos furos
para o ar de diluigio. O método a ser adotado utiliza-se de um diagrama (figura 13) que

relaciona a porcentagem do fluxo massico total utilizado na diluigiio com o valor 6timo de

D
L_. no qual:
d.

h J
n: nimero de furos em linha no finer.

d;: didgmetro do jato de ar
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Figura 13 — Diagrama para projeto dos digmetros dos furos no liner.

Nota-se que existem diferentes linhas para o dimensionamento referentes a razédo entre a
temperatura do gas, T, ¢ a temperatura de entrada na cdmara de combustio, Ti. A
temperatura do gas serd admitida como a temperatura adiabética de chama, Tac.

Portanto, para o prosseguimento do dimensionamento da camara da combustio deve-se
agora determinar a temperatura adiabatica de chama, sabendo-se que o combustivel a ser
utilizado serd o metano, CHa.

Considera-se a reacéio de combustio com 10% de excesso de ar:
CH,+Y.(0,+3,76N,)— X.CO, + Z.H,0 + 11; (0, +3,76N, )+ K.N, (57)

No qual: Y, X, Z, W, K: Constantes determinadas a partir do balanceamento
estequiométrico.

Do balanceamento, tem-se, diretamente:

v X=1
v =2
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Para a determinacdio de Y deve-se levar em considerag@io que se trabalhou com 10% de

excesso de ar. Assim:

2Y=12+2.1+ - 2
10

Y=20
9

A determinagiio de K torna-se trivial uma vez que todas as outras constantes estdo

calculadas.
7,52Y = {4 +2.7
10
Z=152

A equago da reagdio de combustio €, entdo, definida da seguinte forma:
20 )
CH,+") (0, +3,76N,)— CO, + 2H,0 + : (0, +3,76N,)+7.52N, (58)

A temperatura adiabitica de chama é determinada pelo método de tentativa e erro
sabendo que a entalpia dos reagentes deve ser igual a entalpia dos produtos na condigio
adiabatica, ou seja:

H =H produtos (59)

reagentes

Calcular-se-4, primeiramente, a entalpia dos reagentes, Hg. Deve-se ter em mente que a
temperatura de inicio da reagdo de combustiio ndo ocorre na temperatura padrdo de 298K, mas
sim a 328,1K, temperatura ap6s a saida do compressor. Para facilitar o calculo se determinara
primeiro a entalpia no estado padrfio e, posteriormente, adicionado o efeito na entalpia da

diferenca entre a temperatura padriio e a temperatura efetiva da combustéo, Ts.
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Genericamente, Hg € definido como se segue:

Hy=ng, (h)? +Ah)(,H4 +ny, {n? +A13)02 +ny, (kf“ +AR)

N,

(60)

Quando se trata do estado padrdo nfio ha variacdo de entalpia para nenhuma substincia,
ou seja, Az =0. A entalpia de formagfio para substincias simples também ¢é definida com o

valor nulo. Assim,
H Rpadrio — P 3 (h}) )(.'H4 (61)

A entalpia de formagdo do metano foi retirada de referéncia [6] e vale:

k7
0 -
(5),, =-74873 =
Portanto,
k7
H _ =-74.873
R Padrio Ol

Agora, faz-se a consideragdo da variagdo de temperatura existente no inicio do processo
de combustdo. Essa varia¢io implica em existéncia de variagdes de entalpia associadas

diretamente a variacdo da temperatura. Utilizando-se novamente da referéncia [6], que
apresenta valores de A# para determinadas temperaturas e interpolando-se linearmente para

encontrarmos o Ak para T=328,1K, tem-se:

kJ

v Ay, =8894
O

kJ

Y Ay, =837
)
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A determinaciio do Ak para o CHy requer um esfor¢o matematico um pouco maior. As
tabelas de variagbes de entalpias sdo construidas partindo-se da definiglio genérica para um

elemento ‘X qualquer:

Ahy =M. chpo (r)dr (62)

298

No qual, M: Massa molar

A referéncia [6] nos fornece a equagdo de dependéncia de ¢, em fungfo da temperatura,

observando-se, atentamente, os limites de temperaturas para os quais a equagdo ¢é aplicavel.
No caso no metano, tais limites situam-se entre 250K e 1200K. Como estamos trabalhando na

faixa dos 328K, nio ha limitac3es nesse sentido. A equagdo € a seguinte:
¢, =12+3256+0,756"-0,716° (63)

T(Kelvin}

No qual, 8 =
1000

Aplicando-se as duas defini¢des acima na equagdo 62 para o metano, tem-se:

0,3281
Ahyy, = M, . [(12+3256+07567 ~0,716°)1000.d6 (64)
0,2980

0,328 0,328

0ns  3,25.6° 0,75.6° 0,716" 10,328
+ + _

0,298 2 3

0,298 0,298 4 lo,208

Ahy = 16,04.[1,2] 1000

Ay, =16,04(6,83.107 }1000

kJ

Ah.. =1.095
CHy kmol
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A entalpia total dos reagentes, Hg, é entfio determinada da seguinte forma:
Hp = Hppoygo + en, °(Ak )cm thy, (Ah )02 Thy, '(Ah-)Nl (65)
H, =—T74,873 +1(1.095)+2,222.(889,4)+8,355.(873,7)

H, ——64502 %

kmol

Uma vez calculada a entalpia dos reagentes deve-se calcular a entalpia dos produtos
arbitrando valores para a temperatura dos mesmos até atingirmos a igualdade da equagdo 59.

A equacio da entalpia dos produtos, Hp, pode ser escrita de seguinte forma:
H,=ng, (h P+ Ah ) o, 0 .(1_1 2+ Al )H, » 70, (Ah )02 + Ry, (Ah )NZ (66)

Para a temperatura de 2000K, atinge-se:

H, =-157997 ¥

ol

Ja, para a temperatura de 2200K, atinge-se:

kJ

H, =-63.094
ol

Nota-se que com esses dois valores de temperatura foi possivel encontrar dois limites
capazes de cercar o valor da entalpia dos reagentes. Agora, interpolando-se linearmente os

valores de entalpia chega-se a seguinte temperatura adiabética de chama, Tac:

T, =2197K

Agora, volta-se a atengfio para o projeto dos furos do /iner. E a utilizagdo do diagrama da

T
figura 13. A razdo ]f , fundamental para o projeto vale, entdo:
3
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I, 2179
17, 3281

Tg
2 = 6,64
i

Como ja dito anteriormente, a fragio do fluxo madssico utilizado no resfriamento

corresponde a 50%, ou seja:

m, 010

m, 007

£

=143

i A . D
Sendo assim, da figura 13. determina-se a relagio a’; , que nesse caso vale:
n

O valor do didgmetro do /iner ja foi determinado ¢ vale 96mm. Sendo assim tem-se que a

relacio n.d;, vale:

nd; =73,85mm (67)

No qual: n: mimero de furos alinhados

Para se determinar o didmetro do jato e, posteriormente, do furo e o nimero de furos,

deve-se partir de equagdes basicas de fluxo massico e velocidade.

O fluxo massico pelo jato é definido como:

m,=nd,pU, (68)
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Admitindo-se que praticamente toda perda de pressdo no /liner seja devida a pressdo

dindmica exercida pelo jato, tem-se:

v, =[2‘APLT (69)

Relacionando-se a equagdo 69 com a equagio 68 e levando-se em consideragdo que o ar
pode ser tratado como gés perfeito, GP, determina-se a seguinte expressao para o calculo de n
ed;

nd; =——+ (70)

Neste instante a determinagdo da perda de pressdo no /iner torna-se necessatia ¢ para tal

se utilizara as equagtes 50 e 42.

1
APDMW = ﬂ..qe {1 - -R—ZJ

a

L, pU, 1
A‘I:,DJ_'ﬁJsar -1_22—2_'{]_%?]

1,3274(99,92)° 1
AP = 0,16.2 I 1-
R 2 ( 1,622)

2
APy =016, 1,3274.499,92) (1.1 :
- 2 1,62

AP, =656Pa
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A perda de pressdo existente na cAmara de combustdo vale:

AP, , = 0,052,
AP, , =0,05.141.855
AP, , =7.093Pa

A perda de pressio no liner é, entéo:
AP, = 6.437Pa

Pode-se, agora, utilizando-se das equagdes 67 ¢ 70 calcular o didmetro do jato ¢ o nimero

de furos necessérios para o resfriamento dos gases resultantes da combustao:

(L, 1525,

j i
F.AP,
‘ 1,

| nd; =7884mm

- 15,25.0,5.0,2
d,;.78.84.107 =

1

141.855.6437
3281

d; =12,Amm
n==6
O didmetro do furo &, por fim, calculado com a seguinte relagio [2]:

d
d

=g s (71)
f Cg,s

No qual, Cp: Coeficiente de descarga do furo.
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O coeficiente de descarga é definido utilizando-se da figura 14 retirada da referéncia {2].

0g
0.7}
& o8t
P
£ D5}
)&%
% 04}
8 I3 Oval holes
{3 s
g 6.3t &  Reotangular slots
2 gol 4 O Round holas
Q - Eq. {4.20} (o= 0.28)
0.1
Q N " ; n o 5 " 2
1 2 2 4 & B 20 30 40 B0 BU

Mote pragsure-drops poefficient K

Figura 14 — Diagrama para determinagio do coeficiente de descarga do furo

A variavel ‘K’, apresentada na figura acima, representa a razio entre a pressdo dindmica

do jato e a pressio dindmica do ar na regidio entre o /irer e o casing, conhecida como annulus.

Para o calculo da pressdo dindmica do anmulus é necessario determinar a velocidade do ar
neste setor. Como se sabe, a velocidade ¢ diretamente proporcional a vazio massica existente

e definida como:

m
v, =—"= 72
an pan ] Aa" ( )

A densidade do ar no anmulus é a mesma observada apés a saida do difusor, uma vez que
o fluxo é considerado incompressivel. O fluxo massico ,, é o referente ao fluxo méssico
necessario ao resfriamento ¢ diluigio do gas resultante do processo de combustdo. A area do

annulus é facilmente determinada uma vez que se conhece a priori os didmetros do liner e

casing.
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De acordo com o descrito acima, tem-se:

0, = 1,32745‘%
m

m,=0lkg/s

A, =16410"m"
Assim, a velocidade no annulus, vale:

3 0,1
“ " 13274.1,64.10°

U, =4594m/s

A pressdo dindmica no anmulus é determinada, entfo a partir da equagéo 73 abaixo.

2
q,. = Pan ‘Uan (73)
2
1,3274.45,94%
qan =
2
q,, =1.400,5Pa

O coeficiente K é entio calculado de acordo com a referéncia [2] da seguinte forma:

x=1+20 (74)
qan
K=1+§£
1.400
K =56

Da diagrama da figura 14, o coeficiente de descarga dos furos vale, aproximadamente:

C, =052
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Enfim, da equagéio 71 determina-se o didmetro do furo, dy:

_ 124
I 0’520,5

d, =17,5mm

Temperatura dos Gases de Exaustdo

De extrema importincia é a determinagio da temperatura dos gases de exaustio da
cAmara de combustdo, ou seja, a temperatura de entrada na turbina, T, pois € ela quem
determina a poténcia gerada pela turbina.

As simulagdes foram feitas admitindo temperatura T4 de 700K e para garantir que tal

temperatura seja a atuante na entrada da turbina deve-se determinar o chamado fator padrio

[2]:

-1
T -T L
max "4 —1_exp| —0,070. o (75)
]14 —T3 L qref

No qual: O sufixo ‘L’ refere-se ao liner

Tmax: méximo valor de temperatura medido para os gases de combustéo.

O valor da pressdo dindmica de referéncia € determinado pelos valores dispostos na

tabela 3, e vale 191,7Pa.

Substituindo os valores numéricos na equagéo 75, tem-se:

-1
_.T
y S 0’070'288'6437
T, -T, 96 "191,7
Lo =14 =0,132

I, -1,
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A temperatura maxima que pode ser encontrada nas medigdes dos gases de exaustiio vale:

T —700 ~ 0132
700-328

T, =T7492K

Aconselha-se a construgio da cdmara de combustdo livre para se fazer a medigdo da
temperatura dos gases de combustio ao longo da secgfio de saida e assegurar-se que o critério

do fator padrdo seja garantido antes de se acoplar a turbina 4 cimara.

Comprimento da Cdmara de Combustdo

Como o tltimo parimetro geométrico da cimara de combustio deve-se determinar o
comprimento da mesma.

Segundo [2], tanto a zona intermediaria quanto a zona de diluigdio devem possuir
comprimentos da ordem de 1,5.Dy.. Sendo assim, o comprimento das respectivas regides, Linter
e Lg, sdo:

L =L, =144mm

Inter

Conclui-se, entdo, que 0 comprimento total da cdmara, Lcamara, Vale:

Lesara = 288mm

Conclui-se, entfio, a determinacdo dos pardmetros geométricos relevantes no projeto da

cdmara de combustio. O quadro abaixo (tabela 4) sumariza bem o objetivo deste projeto.
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Tabela 4 — Resumo dos pardmetros geométricos relevantes & construgio da camara de

combustio
Parametros Relevantes
Dcasing 103mm
Dhiiner 96mm
dy 18mm
N 6
Lcimara 288mm

4.3.2. O Projeto do Swirler

O objetivo fundamental de um swirler € permitir uma chama mais estavel através de uma
mejhor mistura do combustivel com o ar e compacta¢do do fluxo de gas. Tudo isso é feito
através do fendmeno chamado de recirculagdo na zona primaria.

Para projetos mais modestos e convencionais recomenda-se o uso de swirlers de fluxo
axial. A figura 15 mostra, de forma simplificada, a notagdo de um swirler convencional
basico. Os vios sdo planos e possuem angulo fixo igual a 0. Existem swirlers cujos vios sdo

curvos, fato que lhes confere maior eficiéncia.

/]

5

—A g Py ]

Figura 15 — Ilustragfio basica de um swirler de vios planos
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O padrao do fluxo € definido pela figura 16 abaixo, na qual fundamentos basicos sdo
apresentados. Nela nota-se que o {luxo pode ser admitido simétrico em torno do eixo
horizontal, com clara defini¢io da zona de recirculagio e de fluxo principal. A linha traceja
indica a regido onde a velocidade axial do fluxo € admitida nula. O ponto B € definido como o
ponto de estagnacfio e o ponto A como sendo o ponto de maior concentra¢io de tensfo de

cisalhamento.

/"' Main fiow
region

Recirculation

region
e "t = -
A .

—
S—
e

0o . ) 8

Figura 16 — Padrdo de fluxo na saida do swirler

Lefebvre [2], define um critério adimensional para a defini¢io do montante de fluxo
recirculado. Esse adimensional € chamado de Numero de Swirl, ¢ é definido da seguinte
forma:

S - 2.G, (76)
b=
D_ G,
No qual, Gp: fluxo axial de momento angular

G¢: impulso axial

Para o calculo das grandezas do fluxo deve-se calcular de antem#o as velocidades radial e
tangencial do jato de entrada no swirl. Como nfo é conhecido o perfil de velocidades do
fluxo, deve-se encontrar outro caminho para o projeto do swirl.

Sabe-se a priori que Sy deve ser maior que 0,6 para que a recirculacio seja significativa e
eficiente [2]. Em outras palavras, o fluxo massico de reverséo, m;,, é relevante no tangente a
estabilizagio da chama e compactagio do fluxo. Pode-se admitir que o dngulo 6timo de vios

planos ¢ de 60° e que a relagfio usual de z/c € igual a 0,4 [2].
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Segundo [2], € possivel establecer uma relagédio entre a razo do fluxo de reversio com

relagéio ao fluxo total que entra no swirler com o ingulo dos vios ¢ seu tipo através da figura
17.

24

201 O Curved vanes [39]

18} ] Flat vanes [38]

1.2

1y dmyy,

o8B

0.2 ! " .
40 50 60 70 80
Vane angle, degrees

Figura 17 — Fluxo de reversdo em fungéo do angulo de vio

Da figura acima, para 6 = 60°, a razio massica entre o fluxo de reversiio e o fluxo total do

swirler € de, aproximadamente:
m
L =0,25
M

sw

Desta feita o Nimero de Swirl, Sy, ¢ definido com o uso da figura 18 [2]
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Figura 18 ~ Fluxo de reversdo como fungio de Sy

Da figura acima, com o valor da relagiio méassica de 0,25, o Sy € definido como sendo:

SN= 1,5

Portanto, mostrou-se que a colocagiio do swirler ¢ importante, uma vez que Sy € maior

que 0,6.

Dimensionamento do Swirler

O dimensionamento ¢é feito através do método de perda de pressZo. Segundo [2], a perda

de pressio para swirlers axiais ¢ definida como:

2700 Ay Y |, (77)
AP, =Ko g ||~ | 560 (8)- == | ==
L 3

L4

No qual, AP, Perda de pressio no Swirler
Awe:  Area frontal do Swirler

K. Constante dependente do tipo de v3o. Para planos, vale 1,3.
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Da equagdo 77 conhece-se todo fluxo massico uma vez que o fluxo de ar no swirler vale

35% do fluxo total. Na verdade, a seguinte relaciio entre fluxos massicos pode ser

estabelecida;
Mew = Men = Megt (78)

Apenas o valor da 4rea A é desconhecido, mas € essa variavel que se deseja calcular.

Por fim a relagfio AP, /q,,ef ¢é determinada através da figura 19 [2]. Para as consideragQes

anteriores e para numero de vios entre 12 e 16, tem-se:

E&zﬂ,g

Drey

553
o

e Rt vizeses 16 vanes

B~ Curved vanes {

20 //
/ 12

181 4

N\
N

Swirler pressure-iass coefficient AP MOS0 Uii*. -

vy Ho
// - N
5 PRI ¥
..-r"f_:'/"'
H I - i i
30 A 20 0

Vane angle, degrees

Figura 19 — Coeficiente de perda de presséo em fungdo de Sy

Reearanjando-se a expressdo 77 para determinar diretamente a rea da segdo transversal

i) )
Ay Y |\ T ) Ko UR,, Ay (79)
A - sec’(6)

W

do swirler, tem-se:
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Substituindo os valores numéricos, chega-se:

A, sec*(60)
A 2

[—’iJ =17,89
A,

R

— =2,06

RS‘W

1(1Y
o (12— | + @15y
[Awfj 131035

R_, =250mm

65

Para finalizar esta secgfio, abaixo encontra-se a tabela 5 com os dados sumarizados do

projeto do swirler.

Tabela 5 — Resumo dos pardmetros geométricos relevantes ao projeto do swirler

Parametros Relevantes

Dsuwirter 50mm
6 60°
z/c 0.4
Sn 1,5

A largura do swirler pode ser definida em funcfo da largura do mancal, Lmancal, onde se

apoiara o mesmo. Por geometria:

c.cos(@)=L

mancal
e

z=04.c
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4.4. Eficiéncia da Combustao

Para o calculo da eficiéncia da reagdo, [2] apresenta um modelo baseado na velocidade de
queima (“Burning-Velocity Model”).
A eficiéncia da combustio pode ser definida como a taxa de calor liberada na queima

dividida pelo calor total disponibilizado pelo combustivel. Em outras palavras,

o (pg.Af.UT)cpg.AT (80)
° m,rPCI,,

No qual: g sufixo para representar o gs
Ag 4rea da chama (“flame”).
Us: velocidade da chama em regime turbulento

r: razio combustivel/ar massica

Por definigdo, ¢, HT =r.P(I,,,  Sabe-se, também que a area da chama depende

diretamente da area do liner que por sua vez depende também diretamente da area de
referéncia. De alguma forma pode-se definir que o rendimento da combustio ¢ fungio direta
da velocidade da chama e da area de referéncia. Pela equagdo 45, a éarea de referéncia €
inversamente proporcional a velocidade de referéncia. Dessa forma a eficiéncia da combust&o

é definida como uma fungdo dessa razéio de velocidade [2]:

Ur

7, (81)

7, <

Sabendo-se que a velocidade de referéncia depende das condigdes de pressdo na enirada
da cimara de combustio, Ps, do fluxo massico de ar requerido na combustao, #,, € da propria
temperatura de inicic do processo de combustio e que a intensidade da turbuléncia esta
fortemente ligada com a perda de pressio existente no liner, a equacio 81 pode ser mais

discretizada, de acordo com [2] da seguinte forma:

qref

n.=f :
m

ar
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No qual: b: constante de valor 300 para temperatura em K (Kelvin) ou 540 para

temperatura em °R (Rankine).
Segundo [2], a perda de pressdo no liner varia relativamente muito pouco entre os

diversos projetos de combustores, fato que permite uma simplificagio da equaglo 82.

P A, .Dg;ZS.exp[T % j
n,=f@)=f : (83)

m

ar

A figura 20 abaixo, disponibilizada por [2], mostra a relagio entre o pardmetro & e a

eficiéncia da combustio para os tipos tipicos de camara de combustdo.

% 106

g e v O
¥

= B ey Tubular ang
§ suboannutar
o e Annular

%

= B0 o
A

E: _ ‘

E a0 L NN SR
L 5 1 2 3 4 B8 8 7 8BXW

e P 25 gy 5
§ = P75 B,0g DUF exp (T, /30040 4
Figura 20 — Diagrama para defini¢4o da eficiéncia de combustdo

Para este projeto o pardmetro @ vale:

s o . (328
141.855"™ .0,00832.0,103 -eXP( Aoo)
0,07

9=

@ =6,69.107
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Da figura 20, a eficiéncia da combustdo vale, aproximadamente:
7, =92%

Segundo [4], valores abaixo de 80% requerem uma revisio do projeto da cimara de
combustfio. Alguns projetistas definem o tamanho da cdmara de combustio garantindo, a
priori, que o rendimento da reagfio de combustio seja superior a 80% e, através da figura 20,

determinam o valor do didmetro de referéncia.
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5. Ignicio

O processo de ignigdo ¢ de fundamental importancia no projeto de uma turbina. Garantir
a partida do conjunto de forma a possibilitar atingir o estado de regime permanente ¢ a funcéo
de um ignitor eficiente.

Por se tratar de um turbo-compressor automotivo, o uso de uma vela de igni¢do para
autos aparece como uma solugéio relativamente facil e barata. Entretanto, deve-se ter absoluta
certeza de que uma vela de ignigdo previamente projetada para operar em outras condigdes
que néo a de ignitor de uma micro-turbina funcione perfeitamente neste novo caso.

Para tanto, alguns pardmetros e defini¢des serfo introduzidos € comparados com uma

vela de ignicdo.

5.1. Vida do Ignitor

Existe uma série de parAmetros geométricos ligados a vela de ignigio de influenciam de
forma direta na durabilidade do ignitor. Dentre eles pode-se destacar o diémetro do eletrodo
central, no qual aumentos propiciam menor energia na faisca, aumentando a vida do ignitor.
Alguns experimentos [3], mostraram que para cada 4 (quatro) vezes de diminui¢io na energia
da faisca a vida do ignitor estende-se em 5 (cinco) vezes. E claro que neste projeto ndo se
aprofundaré o estudo sobre pardmetros geométricos por razdes ja citadas

Um fator de operaciio que influencia na vida do ignitor estd na temperatura de operagéo.
Temperaturas acima de 600°C na regifio do ignitor no inicio do processo possibilitam a erosio
e causam perda de contato entre o eletrodo e a semicondutor [3]. Neste projeto tal problema €
evitado uma vez que a temperatura antes do processo de igni¢do gira em torno de 55°C.

Entretanto, para temperaturas abaixo de 400°C, é observado o problema de carbonizaggo.
Deve-se deixar claro que a carbonizagio é definida para os pardmetros de funcionamento do
motor de um veiculo, no qual temperaturas muito baixas impossibilitam uma queima
eficiente, liberando particulas de carbono ap6s a combustdo. Sendo assim, se a queima de gas
natural ocorrer proxima i estequiométrica a liberagBio de particulados como produto da

combustio fica bastante reduzida.
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5.1. Duracio da Ignicéio

De acordo com [2], a energia de um ignitor efetivamente utilizada para o processo de
ignicio atinge por volta de 9% de toda energia disponibilizada. O restante ¢ dissipado ao
longo de todo circuito elétrico. Quando a descarga elétrica ¢ muito rapida a taxa de dissipagéo
aumenta, fato que pode impossibilitar a igni¢gdo. Por outro lado, se o processo € lento, a
energia ¢ dissipada ao redor de um volume maior do fluido, ndo permitindo que a temperatura
do gés eleve-se suficientemente para dar infcio ao processo de igni¢ao.

Varios estudos foram feitos com o intuito de encontrar pardmetros para a duragdo otima
da igni¢#o [2]. Chegou-se a conclusiio que a duragdio 6tima do processo de ignigio estendia-se
entre 30 a 90us. Dentre as conclusdes mais interessantes, destacam-se que a turbuléncia ndo
apresenta efeito significativo na determinagio da duragdo da ignigdo, ao contrario da

velocidade do fluxo de gas, cujo aumento implica em diminuigéo.

5.2. Unidade de Igni¢iio Basica

Um diagrama simplificado de uma unidade 12-J de ignig&io é mostrada na figura 21. Nele
um espiral de induggo, que ¢ alimentado por uma fonte de tenséo continua de 24V, carrega um
capacitor através de um retificador de alta-voltagem até que a tensfio no capacitor iguale-se a
tensdio de rompimento da barreira de descarga. Quando a mesma € superada pela tensio no
capacitor, a energia é descarregada através de um choke e de um interruptor. A fungéo do
choke é controlar a duracdo da ignigfio enquanto que o resistor de seguranca assegura a

dissipagio da energia armazenada pelo capacitor.

Discharge gap Rectifier

Choke i o
—ro—H 2
To igniter L____J
piug Induction
" coil

Safety all
resistor — %‘_ Discharge g‘

priny resistor e,
: 9

i -

-L ‘ Tremb!l.ler

/

Condenser

Figura 21 — Diagrama simplificada de uma unidade de ignigéo de 12J
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5.3. O Processo de Ignic¢iio

O processo de ignigdo pode ser dividido em 3 (trés) fases. A primeira ¢ caracterizada pela
formagédo do nicleo da chama em temperatura e tamanho suficientes para dar prosseguimento
ao processo de ignigdo. A segunda fase ¢ exatamente a propagagéo do nucleo da chama para a
vizinhanca ao longo da zona priméaria da cAmara de combustio. A terceira fase, existente
apenas em cAmara tubulares multi-cdmaras e tubo-anulares, refere-se & propagacdo da chama
do liner aquecido para os outras cAmaras adjacentes. Vide figura 22 para melhor entendimento
[21.

lgniter

Y

Figura 22 — Fases no processo de igni¢&o

O interessante de se notar é que a divisio do processo de ignigdo em 3 fases possibilita o
entendimento de algumas falhas na ignicsio. Muitas vezes o simples aumento da energia de
ignicdio ndo soluciona o problema da ignicéio se a falha no processo estende-se pelas fases 2

ou 3.

5.4. Teoria da Ignicao

Dentre as varias teorias existentes, a de Ballal e Lefebvre [2] assume posigdo de
destaque. Niio s6 pela referéncia, mas, principalmente, pela eficiente aplicagdo pratica. Esta
teoria é aplicada para misturas homogéneas, hipotese bastante razoavel quando se trata de gas

metano como combustivel.

Nesta teoria a energia minima de igni¢io é fungfo direta da distancia de extingdio da

chama ao cubo (equagéo 84).
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_ L 84
Emjn—cp.pa.AT.(S.dq (84)

No qual: Emin: Energia minima de ignic#o

dg: distancia de extingéo (“quenching distance”™)

Por sua vez, a distancia de extingéio ¢ definida com se segue:

d.q = lo.k ; (85)
¢,.p, (S, —0,634)

No qual: k: Condutividade térmica

St: Velocidade de chama turbulenta
u’: Velocidade de flutuagio

A determinagdo da distincia de extingfio é por demais complexa. Portanto, encontram-se
na literatura valores tipicos para cada tipo de combustivel. No caso do metano, a referéncia [4]

fornece o valor de 2,5mm para a distdncia de extingfio do gas natural.

Com base nas equacSes 84 e 85 a referéncia [2] apresenta um grafico de energia minima
de igni¢do em funcdio apenas da distincia de extingdo para o propano e metano (figura 23) e

com relagdo Ar/Combustivel estequiométrica. Nota-se que seus valores nido sdo tdo diferentes.
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Figura 23 — Energia minima de igni¢do em fungéo da distancia de extingéo

Da figura acima, utilizando-se de dq = 2,5mm, tem-se que a energia de igni¢ho minima

vale:
Emin = 6,5mJ

No mercado pode-se encontrar velas de ignigdo que atingem de 15kV a 20kV de tensédo
[3], o que representa, aproximadamente, 75mJ [2] de energia. Considerando que a energia
efetivamente usada é da ordem de 9% do total da energia disponivel pelo ignitor [2], velas de
ignicdio por volta de 19kV seriam capazes de iniciar o processo de ignigdo do sistema proposto
neste projeto.

No mercado, velas capazes de produzir tal energia custam por volta de R$ 17,00. Um

exemplo ¢ a vela de ignigiio AC Delco do Corsa-GM de um eletrodo, que € capaz de fornecer

tensfo de 17kV.
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A posicio ideal para a colocagio do ignitor seria exatamente no centro do liner.
Entretanto, a dificuldade de manutenggo aliada a ndo desprezivel mudanga causada no fluxo
de ar, obrigou que a instalagdo do ignitor fosse repensada. Segundo [2], a posigdo mais
eficiente é obliqua, de forma que o jato de combustivel passe extremamente proximo a vela de

ignicdo sem que haja deposito excessivo de combustivel na mesma.
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6. Injecio de Combustivel

Até o presente momento tem-se definido exatamente o fluxo massico de ar que passa
pelo conjunto. Cabe, agora, determinar a vazio massica de combustivel necessaria para que se
garanta a reagiio de combustio de forma a atingir a temperatura adiabatica de chama calculada
para 10% de excesso de ar no capitulo 4.

A equagiio quimica ja balanceada € a seguinte (equagéo 58):

CH, + ?:)0 (0, +3,76N,) — CO, +2H,0 + ﬁ (0, +3,76N,)+7,52N,

Para a equagdo acima a relagdio Ar-combustivel molar, ACmotar, ¢ definida como se segue:

. il (86)

molar
combustivel

Apenas através da simples observag#o conclui-se:

v n, =10,58mol

n

=1,0mol

combustivel

Portanto,

AC, ., =10,58

molar

A relagiio Ar-combustivel méssica, ACmassica, ¢ determinada levando-se em consideragdo

a simples relagéo:

H
m= (87)
Assim, a relagio ACnassica S€ relaciona com a relagio ACyola da seguinte forma:

AC = AC M, (88)

mdssica molar M
combustive!
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As massas moleculares, tanto do combustivel como do ar, foram retiradas da referéncia

[6], e valem:

v M, =2897kmollkg
v M., . =1604kmollkg

Substituindo, entdio os valores numéricos na equacio 88, tem-se:

28,97

AC .
16,04

=10,58

MASSIca

AC =19,10

mdssieq
Em outras palavras, o fluxo massico de ar utilizado no processo de combustio € 19,10

vezes maior que o fluxo massico de combustivel. Como ja explicado no capitulo 4, o fluxo

massico de ar é de 0,07kg/s. Assim,

=3,66g/s

m

combustivel
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7. Transferéncia de Calor na Cimara de Combustéo

E inegével a existéncia de um processo de transferéncia de calor ao longo do liner, e gue
tal transferéncia tem impactos diretos, por exemplo, no material a ser utilizado na construgdo
do liner e do proprio casing.

Sob condigdes de equilibrio a temperatura do Ziner € tal que os fluxos térmicos, na
diregdo radial, de saida e entrada se equivalem. Fluxos ao longo do /irer na direcio axial
podem ser desconsiderados por serem muito marginais em relacéo ao fluxo axial [2].

Quando em regime permanente, pode-se admitir que o calor transferido ao /iner por meio
de radiacsio e convecgdo é o mesmo de saida provocado pelos mesmos fenémenos e ambos
devem ser iguais 4 troca de calor existente no Jiner pelo processo de condugéo. Admitindo que
a espessura do liner seja significativa a ponto de assumirmos que a drea interna de troca de

calor seja menor que a area externa de troca do /iner, pode-se escrever o seguinte:

(QRaa‘] + QConv] )‘Al = (QRadz + Q(‘anvz )AZ - QCond]-z 'Al (89)

No qual: Q: Troca de calor [W/m®]

1,2: Subscritos que indicam entrada e saida em relagdio ao liner.
De forma mais pratica, pode-se admitir que as dreas de troca de calor sfio equivalentes,

dada a espessura bastante fina do liner em relagdio ao seu didmetro médio. Dessa forma, a

equagio 89 assume uma forma mais simples:

(QRadl + QConvl ) = (QRadz + Q('onv2 ) . Q(,‘ondl-z (90)

O fluxo explicitado acima pode ser melhor visualizado pela figura 24 abaixo [2].
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C, - convection heat flux
to annulus air
i,

= radiation heat flux

to casing
K = conduction along liner watl K 19 = conducticn heat flux
\ through wal!
A
] —l S 3 !
T C, = convection heat

flux from gas

IR, - radiation heat
flux from gas

Figura 24 — Troca de calor pelo /iner do combustor

O calor transferido pelo efeito de condugdo através do Jiner € fungdo do gradiente de

temperatura existente entre a parede, assim,

k.
QC'OJ’!dI—Z = '(T;finer - TZIiner) (91)

liner

No qual: k: condutividade térmica

e: espessura do liner

7.1. Radiacio Interna

O efeito da radiacfio na transferéncia de calor em cimaras de combustiio ndo pode ser
desprezado. Em alguns casos esta contribui¢fo chaga a ser a mais significativa [2]. A emiss&o
de radiacio pode ser dividida em dois componentes: os ndo-lumionosos, que emanam de
gases hetero-polares notadamente dgua e gés carbOnico, € 0s luminosos, advindos da

quantidade de particulados existentes no gas.

7.1.1. Radiacio Nao-Luminosa

Para 4gua e gés carbbnico, a faixa de temperatura na qual se observam efeitos
significativos de troca de calor por radiago situa-se por volta dos 3000K [2]. Mostrou-se no
capitulo 4 que a temperatura adiabética de chama atinge 2179K. Entretanto, até mesmo para

enriquecer o estudo, esta parcela serd calculada.
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A troca de calor por radiagdo ¢é definida como [2]:
(92)

Ot = a.(eg B -, Tlf)
No qual: ¢: constante de Stephan-Boltzmann = 5 ,67.10°% [W/m® K4
e: emissividade do gas a T,

o: absorvidade do gas a T,

Como o a face interna do liner niio é definida como um corpo negro, sua absorvidade €
menor que a unidade e deve ser corrigida através do fator 0,.5.(1+ &iiner)- Assim,
Qo) = 0’.0,5.(1 + Epier )(gg .T; -a, T,f) (93)
No qual: gjiner: dependente do material do /iner. Para metais esse valor situa-se entre 0,8-

0,9.

Experimentos [2] mostraram que a seguinte relagio pode ser aplicada com boa preciséo:
L5
% _ (T : J (94)

O formato final da equagfio para o cdlculo da troca de calor por radiagfio toma, entfo, a
seguinte forma:

Oruty = 00,51+ £, )8, T (T2 —T) 92)

Para o calculo da emissividade do gés composto por H,O e CO», deve-se, primeiro,
definir o comprimento de radiagdo, I,. Segundo [2], I; varia entre 0,6-0,9.Dy. Para o calculo se

adotara um valor médio de 0,75.D..

E preciso agora determinar a presséo parcial dos gases H;O e CO,. De acordo com [6] a
pressio parcial de um elemento qualquer é definida como sendo o produto da presséo total

pela fragdo do molar do elemento, ou seja:
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Puo =%g0 Brotar (96)

e
(97)

Peo, = Xco, - Prora

Da equagéo 58, as fracBes molares dos gases valem:

Xuo=0173 e Xc0, = 0,086

Assim, das equagSes 96 e 97 tem-se:

P =0173.134.762 = p, , = 233kPa

]

Peo, =0,086.134.762 = p, =11,7kPa

A emissividade do CO; e HyO sfo definidas através das figuras 25 e 26, respectivamente
[2]. Em tais figuras, a emissividade ¢ dependente da temperatura do gas e da relagdo entre a

pressdo parcial e o comprimento de radiacfo:

Peo, 4, =117.0,75.0,096 = pe,, 4, =0,84

c

Puod, =233.0,75.0,096= p, .1, =167
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Figura 25 — Emissividade do CO; em fung#io da temperatura
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Figura 26 — Emissividade do H,O em fung¢&o da temperatura

81
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Das figuras acima, os valores da emissividade para o CO, e H,O valem,
aproximadamente, 0,016 e 0,004, respectivamente.
Um fator de corregéio para os valores de emissividade também deve ser determinado, com

o auxilio das figuras 27 e 28 [2].

0.3 I 1 Lo gl | 1 [
10 20 40 70 100 200 500

Total gas pressure, P, kPa

Figura 27 — Fator de corregdo da emissividade do CO; em fung¢fo da pressio
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05 (py, o +P). kPa
Figura 28 — Fator de corregdo da emissividade do H,O em fungdo da pressio

Das figuras acima tem-se que o fatores de corregdo para o CO; ¢ H>O valem 1,1 e 1.4,

respectivamente.

Uma corregéio espectral Ae também deve ser mensurada através da figura 29 [2].
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Figura 29 — Corregéo espectral da emissividade do gds
Da figura acima, Ag vale 0,001, aproximadamente.
O valor final a emissividade do gas é entdio definida como se segue [2]:
&, =0, Cen, o Cho—AE (98)
Substituindo os valores ja determinados na equagdo acima, tem-se:

&, =0,016.1,1+0,004.1,4 - 0,001

£, = 0,022

Outro método para o cédlculo da emissividade do gas é fornecido através da equagdo 99

(2] para pressdes abaixo de 500kPa e razZo combustivel/ar mais pobre que a estequiométrica.

i 0,5
-290.2,., ( -
AC (99)
Tl,S

g

g, =1—exp
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Substituindo os valores numeéricos na equagdo acima, tem-se:

0,5
—290.(141.855.0,95)( Ol’gﬂ

>

& =1—-ex
e o 2.197"

£, =1-0976
£, =0,024

Mostra-se, entdo a validade de ambos os métodos para o calculo da emissividade do gas.

Se adotara como valor final para £, a média obtida pelos dois métodos. Assim,
£, =0,023

A expressdo final da troca de calor por radiagio devido aos gases nfo-luminosos,

equagdio 95, fica de seguinte forma:
Ot = 5,67.107%.0,5(1+0,9)0,023.2197" (2197>° —T>*)

0,0, = 28.864—1,276.107 T2 [W/m?] (100)
7.1.2. Radiacdo Luminosa

O efeito de radiacfio luminosa estd diretamente ligado 4 existéncia de particulados nos
gases do produto da combustéo. E intuitivo imaginar que estruturas de hidrocarbonetos
extensas, i.e., a partir de trés moléculas de carbono, passem a produzir quantidades relevantes
de particulados ap6s a combustio devido a dificuldade de romper todas as ligagdes quimicas
com eficiéncia.

Sendo assim, o metano ndo deve apresentar efeito de radiagdio luminosa significante e
para provar-se tal hipdtese, usar-se-a a definigdio de fator de luminosidade, L, introduzida por

[2]). Tal fator € aplicado na equagio 99 afim de aumentar-se a emissividade do gas:
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I 0,3
- 2 90“L “})laml S
AC

1,5
Tg

(101)

g, =l-exp

Obviamente, fatores de luminosidade apenas acima da unidade sfio relevantes.
O calculo do fator de luminosidade pode ser feito, segundo [2], através da seguinte
relagdo:
L=0,069(C/H -182)"" (102)

No qual, C/H ¢ a relagdo massica dos elementos no combustivel, que para o metano vale

Dessa forma,

L=0,069(3-1282)*"
L=0,1

Mostra-se ento que a parcela de radiagio devido a existéncia de radiagfio luminosa &

totalmente desprezivel neste projeto.

7.2. Radiacgiio Externa

O efeito da radiagdo externa pode ser mensurado através a seguinte equacdo, ja
simplificada [2]:

gﬁner £

- (103)
gcasing + ‘c"!iner (1 - gcasmg ){ AL )

e

Qi = 0.

No qual, Tjs: assume o lugar da temperatura externa do casing.

A: drea da secgiio de troca de calor do liner e casing.

Baseando-se em valores tipicos de materiais e didmetros, [2] aponta uma forma muito

mais simplificada para o calculo de Qraq2,
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Oruaz = 040 (T ~ 1), para ago (104)
e
0,1, =0,60(T} - T}), para aluminio. (105)

Substituindo os valores numéricos, a expressio para o calculo da troca de calor pela

radiagiio externa assume o seguinte formato, para cimara de combustéo de ago:
Oruas = 0,65,67.10° (T4 - 2197*)

Qoiy = 3,40.10 2.1, —393,7 (106)

7.3. Conveccdo Interna

De acordo com [2], esta parcela da transferéncia da calor é a mais dificil de ser
mensurada com precisio. Dificuldade na definigdo do padrdo do fluxo do gas, no
entendimento do desenvolvimento da camada limite e na defingdo da temperatura efetiva do
ghs sdo os principais fatores que contribuem para a falta de acuracia dos modelos
desenvolvidos.

Uma expresséo para o calculo da convecgdo intema é introduzida por [2], na qual ja foi
corrigida, pela inser¢do de uma constante multiplicadora, o verdadeiro efeito da temperatura

no processo de convecgdo.

038

k()

Qcorwl = 0’017 D§,2 (AL ; J (Tg _Tll) (107)
g

No qual: kg condutividade térmica do gas [W/(m.K)]
m,: fluxo méssico na zona primaria. Numericamente igual a mgw.

pg: viscosidade dindmica do gas [kg/(m.s)]

Valores tipicos de k; e u, s30 apresentados por [4] para a temperatura proxima a 2.197K

e valem respectivamente 0,15W/m K e 7,1. 10” kg/m.s.
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Substituindo os valores numéricos, tem-se:
08
Q... =0017. - 3’91 50,2 1= 092;07 ) (2197-1,)
’ T AN ]
0., =114.625-522T, (108)

7.4. Convec¢do Externa

De forma bastante semelhante 2 troca por convecco interna, a troca de calor por
convecgdo externa ¢ calculada de forma muito similar, com mudangas apenas no gas em
questdio, que agora é o ar que passa através do annulus. Assim, segundo [2], a convecgdo

externa pode ser definida da seguinte forma:

08
kar ma)’l ’
Q,_.,,m:o,ozo.W{ 7 ] {t, -1,) (109)
han

anfar

No qual: Dy é o didmetro hidraulico do annulus.

Para tubos concéntricos, o didmetro hidraulico da regido livre é numericamente igual a

diferenca entre 0s didmetros externo e interno. Neste caso,

D, =D,-D, (110)
Os valores de ka € [ S30 retirados da referéncia [8] para valores de temperatura de

328,1K (T3).

Kor = 28,4.10% W/m.K
€
tar = 19,8.10° kg/m s
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Substituindo os valores numeéricos chega-se a seguinte equagéo para a troca de calor por

convecgdo externa:

0.8

0,0284 0,10

0,2 2 2
0,007° | 7{0,103* — 0,096’ )_19’8_1 0

0., = 0,020. (1, 3281
2

Qcanvz = 32897-T2{ _107837 (1 1 1)

7.5. Conducio no Liner

W

Antes de utilizarmos a equacio 91 na determinagio da troca de calor por condugio no
liner, vamos admitir que o material do mesmo seja o ago inoxidavel AISI 304, que possui
condutividade tern‘uca por volta de 30 W/m.K a temperatura superiores a 1500K. A espessura
pode ser admitida ser de 1,5mm.

Assim, substituindo os valores numéricos na equacio 88, tem-se:

30
Qcond]—z = M'(]‘I limer TZ Ir'ner)

Q.onar, = 20.000.(7;, - T;,) (112)

7.6. Temperaturas de Equilibrio do Liner

Com todas as parcelas de troca de calor determinadas em fungfo apenas das temperaturas
interna e externa do liner, basta aplicar a defini¢fio exposta pela equacfio 90 afim de
determinarmos as temperaturas de equilibric do liner. O método de tentativa e erro sera

aplicado a equacdo 113 abaixo.
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143.489-5227, —1,276.10" T>° = 328,7.7,,+3,40.10 °.T;; —-108.231 =

113
= 2'104'(Tu _TZI) ( )

Um programa simples feito em um arquivo Excel e com o auxilio da ferramenta Solver
foi possivel de determinar as temperaturas interna e externa do fliner com erro de
aproximadamente 0,14%

As temperaturas calculadas, de forma a manter o equilibrio entre as trocas de calor na

camara de combustfio, foram as seguintes:

T, = 647K

T, = 641K
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8. Compatibilizacido de Componentes

Neste projeto a curva de funcionamento do compressor fornecia de forma direta os fluxos
massicos, rotaco e rendimento. Dai, através da andlise termodindmica, determinou-se 0s
outros valores de temperatura e pressdo ao longo do sistema até termos os estados definidos
para cada ponto de interesse.

Entretanto, algumas cartas de funcionamento de compressores e turbinas séo definidas
através de adimensionais [5] (na verdade alguns pardmetros ndo sdo adimensionais, mas serdo

Py ’ m.m’

p(]l pOI Tg]

referidos como tal para facilitar as demonstragdes), tais como en -—

03 03

Pos . Pos ’ NI

As figuras 30 e 31 mostram um modelo genérico das cartas de funcionamento do

e 7), — para turbina,

compressor ¢ turbina. O sufixo ‘0’ refere-se ao estado de estagnacéio (ou total). Para o projeto,
o estado definido por Ty e Po slo considerados como sendo referentes as condigbes

ambientais [5].

)
e
2D

,,, B
A 7~

Loz
Poy s )
\ N/\ Tu]

m,, ,To:/pm

Figura 30 — Curvas caracteristicas do um compressor
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iy Ty
Pus

PoslPoa
Figura 31 — Curvas caracteristicas do uma turbina

A primeira compatibilizagdo a ser feita parece ser a mais Obvia: as rotagbes dos

componentes devem ser as mesmas. Entdo, pelos adimensionais ja apresentados, tem-se:

Ty (114)

L
VT T VT

Os fluxos massicos adimensionais também sdo de fundamental importincia e sdo

definidos como se segue:

AT _ AT Py Po /% (115)
01

Py Po Py .Poa
L L (116)
Pos Pos Pu VTo

As variagbes das tcmperaturas existentes no compressor e turbina sdo definidas

admitindo rendimento menor que 100% no processo adiabatico. [5]:
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k-1
T k
N Poz) i (17)
e |\ P
i k-1
Poy | ¥ (118)
AT =117 T3 1- (_M'J
Py

Algebricamente pode-se mostrar que:

\/ﬂi B \/I_A_Toai (119)
TOS 1'03

Didaticamente, pode-se dividir a turbina em duas partes. A primeira na qual a turbina
fornece o trabalho necessério apenas para superar a trabalho consumido no compressor,
chamado de gerador de gas. A segunda ¢ a responsavel por fornecer o trabalho usado em um
motor qualquer acoplado na turbina, chamada de unidade de poténcia. A figura 32 ilustra esta

defini¢io. Para o primeiro caso pode-se definir:

ATy, _ ATy, .E}__ Cpo 1 (120)

TDB T02 T03 Cpgm, ﬂm

No qual, n,,: Rendimento mecéanico do conjunto
Cp gas: Valores tipicos para gases de combustio para combustiveis CoHy slo

apresentados por [5]. O valor de 1,25kJ/kg K € considerado com boa aproximag&o.

—
y A
1 1< era as »i4 ]
- jade d éncia ——————

Figura 32 — Defini¢io do gerador de gas e unidade de poténcia
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Como ultima relagiio necessaria ao projeto, a raziio de pressio da unidade de poténcia

pode ser expressa da seguinte forma:

pm =p02'p03'pﬂ4 (121)
Pun Pu Pnx Puos

Definido as equacdes fundamentais para o projeto, o procedimento a seguir mostra como
determinar os valores de temperatura, pressdo e rendimento através da compatibilizacdo de

componentes (“component matching™).

8.1. Procedimento para Compatibilizacio de Componentes

1* Etapa

Selecionar um ponto de operagio para o compressor ¢ determinar pela sua curva

Py , m.‘JT-m’

e 7.- e pela equagdo
P Py Ty

caracteristicas os 4 adimensionais a ele ligado -~

117 definir variagfo da temperatura no compressor, ATgo.
2* Etapa

Arbitra-se um valor para queda de pressdo na turbina p—“‘-, ja levando em consideragfo a

Pos

perda de press3o no combustor — que define Por Assim, Pela curva de funcionamento da

Pos
. JT T, .
turbina defino m. X2 EntSo, a razdo de temperaturas }?‘i pode ser determinada pela
Pos 01

equacéo 115.
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3? Etapa

Define-se a rotagBo adimensional da turbina, através da equacdo 114, dado o

L

. T
conhecimento de =%
01

4* Etapa

Com 2% ¢

N
Do «[ﬁ;

determina-se, também pela curva da turbina, o rendimento da turbina

Ny -
5% Etapa

TDS4

A varia¢io adimensional da temperatura na turbina, pode ser calculada pela

3

T
equagiio 118. Juntamente com a eguagio 120 é determinado novamente o valor de ==,

01

Normalmente a razio de temperaturas determinada nesta etapa nio confere com a

determinada na etapa 2. Entfio, deve-se modificar a razfo de pressfio na turbina, Po , aplica-
Py

la a partir da ctapa 2, até ter-se igualdade na razdo de temperaturas.
6° Etapa
Deve-se iniciar esta etapa apenas quando a razdo de press@io na turbina geradora de gas

Pos

estiver totalmente definida. Com as equagdes 119 e 116 determina-se m.
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7° Etapa

Calcula-se a razdio de pressdo na unidade geradora de poténcia pela equagéio 121 e com o

,/T
% Este valor

Pos

uso da carta de funcionamento da turbina determina-se outro valor para m.

deve ser comparado com o valor obtido na etapa 6. Se forem diferentes, outro ponto de

operagdo do compressor deve ser escolhido, mantendo, impreterivelmente, a mesma condi¢éo

de rotag¢do adimensional b 3
‘\f T 01
8® Etapa

Reinicia-se o processo de iteragdio a partir de etapa 2.
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9. Conclusdes

Tendo em vista a proposta global do trabalho, viu-se que os objetivos foram alcangados,
com excegdo da elaboragiio dos desenhos técnicos. Vale ressaltar que sendo a integragio da
camara de combustio com o conjunto turbo-compressor automotivo o escopo do estudo, este
foi brilhantemente e eficientemente atingido.

Objetivamente foram descritos os conceitos basicos aplicados a ciclos termodinimicos,
baseando-se no préprio curso de Engenharia Mecédnica e em bibliografia ja fundamentada.

O projeto da cimara de combustio em si, englobando os capitulos referentes ao
dimensionamento do difusor, 4 andlise aerodindmica, & descri¢io do swirler, & eficiéncia da
combustdo, aos pardmetros de ignigdo e injegio do combustivel e, por fim, as transferéncias
internas de calor na cimara, absorveu a maior parte da tarefa proposta inicialmente.

Como resultado final conseguiu-se projetar uma cdmara de combustio com 92% de
eficiéncia na queima do metano com 10% de ar em excesso, 0 que permitiu atingir a
temperatura adiabética de chama de 2.197K. Calculou-se sendo 103mm e 96mm o didmetro
do casing e liner, respectivamente. Os furos no liner responsiveis pela entrada do ar de
dilui¢Ho tiveram seu difmetro calculado, encontrando-se o valor de 18mm, sendo os mesmos
dispostos em linhas de 6 furos ao redor de todo o liner. O swirler, responsavel pela
compactagio do fluxo de ar que se misturard com o combustivel, apresentou-se ser eficiente
com um didmetro de 50mm e Angulo dos vios planos de 60°. A temperatura de escape dos
produtos da combustio foi definido em 700K, sendo o pardmetro para seu alcance definido
através da determinacfo do fator padrio de 0,132 e temperatura de equilibrio do /iner ficou
em 641K e 647K para as faces externa e interna, respectivamente, com 0,14% de erro. O
comprimento de toda cAmara atingiu 288mm.

Com relagiio aos fluxos massicos, destaca-se que 50% do fluxo total de ar admitido pela
cAmara, 0,20kg/s, foi utilizado para o arrefecimento e dilui¢do dos gases de escape e que 15%
foi utilizado na estabilizacio da chama. Isso significa que para a combustio foi utilizado
apenas 0,07kg/s de ar que permite um fluxo de metano de 3,66g/s.

Por fim, a analise compatibilizagio de componentes (“component matching™) foi feita de
forma tedrica, j4 que as curvas de funcionamento do compressor e turbina nas formas
adimensionais n3o foram disponibilizadas pelo fabricante. De qualquer forma, as etapas para a

determinagdio das condigdes de estado ao longo do sistema foram descritas.
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Em relagiio aos desenhos inicialmente propostos, o insucesso na sua elaboragdo deveu-se a
dois fatores primordiais. Primeiro em fungdo da grande complexidade na defini¢io dos
parimetros geométricos relacionados & cAmara de combusto e, segundo, a propria elaboragéio
dos desenhos mostra-se como uma tarefa nio menos complexa. Propde-se, entdo, outros

projetos que apresentem como escopo a propria elaboragéio destes desenhos.
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