SEP ?@‘:‘ TECNOLOGICO NACIONAL DE MEXICO
SECRETARIA DE

EDUCACION PUBLICA
Instituto Tecnologico de Pachuca

INSTITUTO TECNOLOGICO DE PACHUCA

OBTENCION DE LAS CONDICIONES TERMICAS DURANTE LA
OPERACION DEL ALABE DE LA PRIMERA ETAPA DE LA TURBINA
DE GAS GE 7FA.

TESIS QUE PARA OBTENER EL GRADO DE
MAESTRO EN INGENIERIA MECANICA
PRESENTA

ING. NESTOR IVAN GOMEZ GAUNA

DIRECTORES:
DR. LUIS MANUEL PALACIOS PINEDA
DR. MARIO EMIGDIO RODRIGUEZ CASTILLO

SINODAL:
DRA. ERIKA OSIRIS AVILA DAVILA

108 paginas

Pachuca de Soto, Hidalgo junio de 2018.

Carretera México-Pachuca Km. 87.5, Col. Venta Prieta, Pachuca, Hidalgo, C.P. 42080.
A.P.276,Tels.: 7113073,7113596,7113140,711511%9
7115538 Fax (01771)7113399
www.itpachuca.edu.mx




Instituto Tecnologico de Pachuca

Néstor Ivan Gomez Gauna

CONTENIDO.
indice de figuras. \Y;
indice de tablas. Vil
Nomenclatura. IX
Resumen. X
Abstract. XI
Introduccion. 1
Justificacion. 2
Planteamiento del problema. 3
Hipotesis. 3
Objetivo General. 4
Objetivos Especificos. 4
Delimitacion y alcances. 4
Capitulo 1 5
Marco tedrico y estado del arte. 5
1.1  Turbomaquina. 5
1.2 Turbina de gas. 7
1.2.1 Generacion de energia. 7
1.3 Ciclos de potencia de gas. 9
1.3.1 Ciclo ideal. 9
1.3.2 Ciclo simple de una turbina de gas. 10
1.4 Propiedades termodinamicas de los fluidos. 12
1.4.1 Gases ideales. 12
1.4.2 Gases perfectos. 14
1.5 Teoria elemental del flujo axial de una turbina. 15
1.6 Andlisis del flujo tridimensional en turbinas axiales. 17
1.6.1 Equilibrio radial. 18
1.6.2 Flujos secundarios. 19




Instituto Tecnologico de Pachuca

Néstor Ivan Gomez Gauna

1.7 Estado del arte. 21
Capitulo 2 27
Turbina GE 7FA y sus condiciones de operacion. 27

2.1 Descripcidon general de la turbina. 27

2.2 Descripcion del alabe de la primera etapa. 29

2.3  Condiciones de frontera iniciales. 31

2.4  Evaluacion de perfiles para analisis bidimensional. 33

2.5 Determinacion de condiciones de frontera para estudio bidimensional. _ 35

2.6 Determinacion de condiciones de frontera para el analisis 3D. 37

2.7 Parametros de entrada para andlisis 3D. 38

2.8 Modelos de turbulencia. 40

2.9 Flujo de enfriamiento en la turbina. 43

2.10 Condiciones de frontera para el analisis térmico sobre el alabe. 46
Capitulo 3 48
Dominio computacional y discretizacion. 48

3.1 Modelado del dominio 2D. 48

3.2 Discretizacion del dominio 2D. 51

3.3 Modelado del dominio 3D. 53

3.4 Discretizacion del dominio 3D. 57

3.5  Discretizacion del modelo del labe. 63
Capitulo 4 64
Estudio bidimensional. 64

4.1 Distribucidon de temperaturas sobre los perfiles de analisis. 64

4.2 Temperaturas en la interfase del estator y rotor. 68

4.3 Distribucién de presién sobre los perfiles de analisis. 70

4.4 Presiones en la interfase del estator y rotor. 73
Capitulo 5 75
Distribucion 3D de temperatura en el alabe. 75

5.1  Analisis tridimensional con parametros constantes. 75

II



Instituto Tecnologico de Pachuca Néstor Ivan Gomez Gauna

5.2  Andlisis tridimensional con parametros variables. 80
53 Distribucion térmica sobre el alabe. 86
Conclusiones. 90
Anexos. 91
Referencias. 97

III



Instituto Tecnologico de Pachuca Néstor Ivan Gomez Gauna

indice de figuras.

Figura 1.1 Diagramas de diferentes tipos de turbomaquinas [1]. 6
Figura 1.2 Turbina de gas General Electric de trabajo pesado [5]. 8
Figura 1.3 Ciclo simple [4]. 10
Figura 1.4 Diagrama de una etapa de una turbina de flujo axial. 16
Figura 1.5 Diagrama de velocidades. 16
Figura 1.6 Equilibrio radial del flujo a través de la fila de alabes en el rotor. 18
Figura 1.7 Condicion de equilibrio radial en un elemento del fluido [7]. 19
Figura 1.8 Estructura del flujo secundario dentro del pasaje de &labes [1]. 20
Figura 2.1 Modelo de una turbina GE 7FA [14]. 27

Figura 2.2 Tendencia de la temperatura de calentamiento del gas y la capacidad del
material utilizado en los alabes de las turbinas General Electric a través de los afios
[15]. 29

Figura 2.3 Alabes de solidificacion direccional de diferentes modelos de turbinas de

gas de General Electric [15]. 30
Figura 2.4 Pantalla de resultados de Engineering Equation Solver. 32
Figura 2.5 Modelo tridimensional del alabe de la primera etapa. 33

Figura 2.6 Representacion de altura de los perfiles para el analisis bidimensional.

34
Figura 2.7 Condiciones de frontera geométricas para modelo bidimensional. 35
Figura 2.8 Condiciones de frontera del dominio tridimensional. 37
Figura 2.9 Perfil de presiones variables. 39
Figura 2.10 Perfil de temperaturas variables. 40
Figura 2.11 Esquema del flujo de enfriamiento en una turbina [19]. 44
Figura 2.12 Enfriamiento por conveccion al interior de un alabe [20]. 44

Figura 2.13 Interior de alabes GE FA, que muestran los canales de enfriamiento
[20]. 45

Figura 2.14 Vista de la pantalla de ANSYS para la importacion de resulta de

resultados de Fluent al analisis térmico. 46

IV



Instituto Tecnologico de Pachuca Néstor Ivan Gomez Gauna

Figura 2.15 Superficies de referencia para el ensamble de resultados del andlisis
3D del flujo. 46

Figura 2.16 Condiciones de conductividad del aire de enfriamiento en los canales

internos del alabe. 47

Figura 3.1 Superficies de filas de &labes y toderas a diferentes alturas. 48
Figura 3.2 Lineas de referencia para la elaboracion del croquis de modelado de la

region del estator. 49

Figura 3.3 Parte del dominio correspondiente al estator. 50

Figura 3.4 Lineas de referencia para la elaboracién del croquis de modelado de la

region del rotor. 50
Figura 3.5 Parte del dominio correspondiente al rotor. 51
Figura 3.6 Dominio computacional 2D. 52
Figura 3.7 Discretizacion del dominio 2D. 52
Figura 3.8 Superficies de referencia del dominio 3D. 53
Figura 3.9 Construccion de la superficie periodica. 54

Figura 3.10 Modelado de las superficies periddicas que limitan el Dominio 3D. _ 54

Figura 3.11 Modelo tridimensional del dominio del campo del flujo. 55
Figura 3.12 Ensamble del dominio del campo de flujo y alabe. 56
Figura 3.13 Modelo del dominio-alabe con revolucion de 360°. 56
Figura 3.14 Representacion grafica del dominio seccionado. 57

Figura 3.15 Referencia de los criterios considerados para realizar la particion del

modelo del dominio. 58
Figura 3.16 Arreglo de divisiones para el mallado del modelo tridimensional. 59
Figura 3.17 Discretizacion del dominio del campo de flujo. 60

Figura 3.18 Referencia de concentracion de elementos en las superficies superior e

inferior del dominio. 62

Figura 3.19 Referencia de concentracion de elementos en la superficie del alabe.
62
Figura 3.20 Modelo discretizado del alabe. 63

Figura 4.1 Contornos de temperatura del analisis bidimensional de la zona de la

primera etapa de la turbina, de la seccién a 1/8 de la altura del alabe. 65

\Y%



Instituto Tecnologico de Pachuca Néstor Ivan Gomez Gauna

Figura 4.2 Contornos de temperatura del andlisis bidimensional de la zona de la
primera etapa de la turbina, de la seccién a 1/2 de la altura del alabe. 66
Figura 4.3 Contornos de temperatura del analisis bidimensional de la zona de la
primera etapa de la turbina, de la seccion a 7/8 de la altura del alabe. 67
Figura 4.4 Grafica de temperatura de la linea de interface estator-rotor, de la seccién
a 1/8 de la altura del alabe. 68

Figura 4.5 Grafica de temperatura de la linea de interface estator-rotor, de la seccion

a 1/2 de la altura del alabe. 69

Figura 4.6 Grafica de temperatura de la linea de interface estator-rotor, de la seccién
a 7/8 de la altura del alabe. 69

Figura 4.7 Contornos de presion del analisis bidimensional de la zona de la primera

etapa de la turbina, de la seccién a 1/8 de la altura del alabe. 70

Figura 4.8 Contornos de presion del analisis bidimensional de la zona de la primera

etapa de la turbina, de la seccion a 1/2 de la altura del alabe. 71

Figura 4.9 Contornos de presion del analisis bidimensional de la zona de la primera

etapa de la turbina, de la seccién a 7/8 de la altura del alabe. 72

Figura 4.10 Grafica de presion de la linea de interface estator-rotor, de la seccion a
1/8 de la altura del alabe. 73

Figura 4.11 Grafica de presién de la linea de interface estator-rotor, de la seccion a
1/2 de la altura del alabe. 74
Figura 4.12 Grafica de presion de la linea de interface estator-rotor, de la seccion a
7/8 de la altura del alabe. 74

Figura 5.1 Distribucién de temperaturas, dentro del dominio tridimensional del

campo de flujo. 76

Figura 5.2 Planos de referencia de los contornos de temperatura al interior del

dominio tridimensional. 77

Figura 5.3 Contornos de temperatura sobre la superficie de un alabe de la primera

etapa de la turbina de gas. 78

Figura 5.4 Contornos de Temperatura dentro de un modelo periodico del alabe de

la primera etapa, representando el rotor de la turbina de gas. 78

VI



Instituto Tecnologico de Pachuca Néstor Ivan Gomez Gauna

Figura 5.5 Vistas de referencia de los contornos de temperatura en diferentes caras

del alabe. 79
Figura 5.6 Vista de referencia de los contornos de temperatura en la raiz del alabe.
79

Figura 5.7 Distribucibn de temperaturas en el dominio computacional, con

parametros variables. 81

Figura 5.8 Planos de referencia de los contornos de temperatura al interior del

dominio tridimensional, con parametros variables. 81

Figura 5.9 Distribucion de temperaturas con parametros variables, sobre la

superficie representativa del alabe. 82

Figura 5.10 Distribucion de temperaturas con parametros variables, en una

interpretacion periddica del alabe para representar el rotor. 83

Figura 5.11 Vistas de referencia de los contornos de temperatura con parametros

variables, sobre la superficie del alabe. 83

Figura 5.12 Vista de referencia de los contornos de temperatura con parametros

variables, sobre la raiz del alabe. 84

Figura 5.13 Distribucion de presién con parametros variables, sobre la superficie

representativa del alabe. 85

Figura 5.14 Vistas de referencia de los contornos de presién con parametros

variables, sobre la superficie del alabe. 85

Figura 5.15 Distribucion de temperaturas en el alabe de la primera etapa de la

turbina GE 7FA. 86
Figura 5.16 Distribucion de temperaturas al interior del &labe de la primera etapa de
la turbina GE 7FA. 87
Figura 5.17 Referencia de los planos de corte para la visualizacion interna del alabe.

87
Figura 5.18 Distribucion de Temperaturas locales, en un plano a 1/8 de altura del
alabe. 88
Figura 5.19 Distribucion de Temperaturas locales, en un plano a 1/2 de altura del
alabe. 88

VII



Instituto Tecnologico de Pachuca Néstor Ivan Gomez Gauna

Figura 5.20 Distribucion de Temperaturas locales, en un plano a 7/8 de altura del
alabe. 89

indice de tablas.

Tabla 2-1 Parametros de la turbina GE 7FA [13]. 28
Tabla 2-2 Condiciones de Funcionamiento de un ciclo simple de la turbina GE 7FA
[13]. 28
Tabla 2-3 Composicion quimica del material GDT 111 [15]. 31
Tabla 2-4 Parametros iniciales. 33
Tabla 2-5 Distancia de los perfiles al centro del eje del rotor. 34
Tabla 2-6 Velocidades tangenciales de los perfiles de estudio. 36

Tabla 3-1 Cantidad de nodos y elementos que componen el dominio tridimensional.
61

Tabla 4-1 Temperaturas maximas y minimas registradas en cada region del

dominio, de la seccién a 1/8 de la altura del alabe. 65

Tabla 4-2 Temperaturas maximas y minimas registradas en cada region del

dominio, de la seccién a 1/2 de la altura del alabe. 66

Tabla 4-3 Temperaturas maximas y minimas registradas en cada region del

dominio, de la seccién a 7/8 de la altura del alabe. 67

Tabla 4-4 Presiones maximas y minimas registradas en cada region del dominio, de

la seccién a 1/8 de la altura del alabe. 70

Tabla 4-5 Presiones maximas y minimas registradas en cada region del dominio, de

la seccion a 1/2 de la altura del alabe. 71

Tabla 4-6 Presiones maximas y minimas registradas en cada region del dominio, de

la seccién a 7/8 de la altura del alabe. 72

Tabla 5-1 Posicion de los planos construidos para demostracion de los contornos

de temperatura al interior del dominio. 76

VIII



Instituto Tecnologico de Pachuca Néstor Ivan Gomez Gauna

Nomenclatura.

C Velocidad.

Ca Velocidad axial.

Cp Calor especifico a presion constante.

Cv Calor especifico a volumen constante.

Cw Velocidad tangencial.

G Generacion de energia de turbulencia

h Entalpia, Coeficiente de transferencia de calor por conductividad.

K Relacion de calores especificos.

k Energia cinética de turbulencia.

M Masa molar.

My NUmero de Mach

m Flujo mésico de la turbina.

Msec Flujo mésico de la seccion de estudio

P Presion.

p Presion.

Pr: NUmero de Prandtl

q Transferencia de calor por unidad de masa.

R Constante del gas.

Ru Constante universal de los gases.

r Relacion de presion, radio.

Iy Relacion de presion de la turbina

s Entropia especifica.

T Temperatura.

t Tiempo.

U Velocidad del &labe.

u Energia interna especifica, velocidad

vV Velocidad relativa.

v Volumen especifico.

vt Velocidad tangencial del dominio del rotor.

Vu Velocidad tangencial.

w Trabajo por unidad de masa.

Ym Contribucion de la dilatacion fluctuante en la turbulencia compresible a la
razon de disipacion global

a Angulo entre velocidad axial y velocidad

yii Angulo entre velocidad axial y velocidad relativa.

o) Funcidn delta.

£ Razon de disipacion de turbulencia.

n Eficiencia.

0 Angulo de espesor del flujo.

U Viscosidad dindmica

Ht Viscosidad de Eddy

p Densidad.

IX



Instituto Tecnologico de Pachuca Néstor Ivan Gomez Gauna

o Numero de turbulencia de Prandtl parak y €
W Velocidad angular del rotor.
Resumen.

Los alabes mdviles dentro de la zona de expansion de una turbina de gas cumplen
una funcién importante en el proceso, ya que éstos intervienen directamente en la
transformacioén de la energia total del flujo en energia mecanica en la flecha. Debido
a la interaccién con el fluido estos elementos operan en condiciones donde las

presiones y temperaturas son elevadas, y que reducen la vida util del alabe.

Conocer las temperaturas que el flujo induce al &labe durante su operacién,
proporciona datos iniciales en estudios donde se busca determinar el cambio en la
microestructura de estos cuerpos, con el fin de obtener un proceso para su

rehabilitacion y reutilizacion en las turbinas.

En este trabajo se muestra un estudio para la obtencion de las condiciones térmicas,
mediante simulaciones con Dinamica de Fluidos Computacional (CFD), de un alabe

de la primera etapa de una turbina de gas GE 7FA en operacion. Los resultados de

X
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los andlisis realizados exhiben los contornos de temperaturas dentro del campo de
flujo de la zona especificada, y con base a esto la distribucion temperaturas
transferidas en el elemento sélido. Con esto se pretende tener parametros iniciales
para estudios posteriores sobre cambios en la microestructura de estos alabes,
ademas de proporcionar un método para calcular estas condiciones en otros

modelos de turbina.

Abstract.

Buckets into the gas turbine expansion zone play an important role in the process,
since these directly intervene in the transformation of flow energy to mechanical
energy at the axis. Due to the interaction with the fluid these elements operate in
conditions where the pressure and temperature are high, which reduce the bucket

service life.

Knowing the temperatures that the flow induces to the bucket during this working,
provide initial data in studies where is sought to determine the microstructural
changes in these bodies, in order to obtain a process for its rehabilitation and reuse

in the turbines.

In this work, a study is shown to obtain the thermal conditions, by means of
Computational Fluid Dynamics (CFD) simulations, of a first stage bucket of a gas

turbine GE 7FA during its operation. The analysis results performed show the

XI
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temperatures contours within the fluid zone specified, and based on this, the
temperature distribution transferred in the solid element. This is intended to have
initial parameters for subsequent studies about microstructural changes of these
buckets, in addition provide a method to calculate these conditions in other turbine
models.

XII
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Introduccién.

Los alabes que forman parte de una turbomaquina, son componentes elementales
en el rotor, ya que éstos transforman parte de la entalpia del fluido en energia
mecanica en el eje [1]. Resulta importante que dichos elementos se encuentren en
Optimas condiciones para que el sistema pueda funcionar adecuadamente y tener

la eficiencia especificada.

Durante el tiempo de funcionamiento de la turbina, los alabes se encuentran en
diferentes condiciones de operacion, donde el fluido pasa sobre estas partes
exponiéndolas a diferentes fuerzas resultantes provocando diferentes mecanismos
de degradacion [2], hasta que en determinado tiempo cada una de éstas sean

reemplazadas como parte del mantenimiento del sistema.

En una turbina de gas, los elementos de la primera etapa son los que se exponen
al fluido con las temperaturas y presiones mas elevadas que el conjunto puede
generar, siendo la primera uno de los principales inconvenientes en el deterioro de
los alabes [2]. Analizar el flujo del fluido puede determinar bajo qué condiciones
estan operando los alabes en esta seccién. El uso de software CAE y Analisis de
elementos finitos pueden ayudar a estimar el comportamiento del flujo, y como este

afecta a los alabes de dicho sistema.

El uso de turbinas industriales de gas se ha considerado en la actualidad como una
fuente valiosa en la generacion de electricidad [3]. En las ultimas décadas las
temperaturas de funcionamiento de estos sistemas han incrementado para lograr
una mayor potencia y eficiencia, por esta razon se ha optado por hacer los alabes
de superaleaciones base niquel y cobalto, ya que estos materiales son capaces de
resistir la combinacion de altos esfuerzos y temperatura (650 — 1100°C), ademas de

tener buena resistencia a la degradacion en ambientes corrosivos y oxidantes [2].
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Utilizar superaleaciones base niquel para la constricciéon de &labes para turbinas
industriales incrementan de manera considerable su costo. Poder prolongar la vida
atil de estos componentes puede resultar un ahorro en comparacion con adquirir

partes nuevas como un proceso de mantenimiento en este tipo de turbomaquinas.

Analizar estos sistemas de manera practica con el uso de herramientas
computacionales resulta eficaz para poder determinar diferentes variables que el
flujo provoca en partes importantes como son los alabes de la primera etapa durante
su tiempo de operacion y asi poder determinar el cambio de la microestructura en
el material, para poder establecer un estudio en el cual se elija un proceso de
recuperacion de estas partes y poder alargar el tiempo de vida util de estos

elementos.

El objetivo de este estudio es el poder determinar las temperaturas y fuerzas que el
flujo provoca en los alabes de la primera etapa de una turbina de gas General

Electric modelo 7FA, durante su operacion.

Justificacion.

El uso de turbinas General Electric 7FA ha crecido en los ultimos tiempos ya que
resulta atractivo para las compafiias la potencia que pueden generar éstas.
Mantener en éptimas condiciones estas turbomaquinas asegura la mayor eficiencia
en su trabajo. Poder reducir costos de mantenimiento puede beneficiar a los
propietarios de dichos sistemas, de los cuales el reemplazo de alabes en la primera
etapa resulta significativo. Debido al trabajo que realizan estos elementos y las
condiciones en las que estan funcionando, su desgaste puede ser elevado y el

rehabilitarlos resulta mas conveniente que comprar artes nuevas.

Poder estimar las temperaturas y otras fuerzas que el fluido provoca en un alabe
resulta de gran ayuda en otros tipos de estudios, en los cuales se pretenden utilizar

como referencias para estimar el posible cambio microestructural que pueda tener
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dicho elemento con el fin de proponer un proceso mediante el cual se pueda

recuperar dicha parte y poder alargar su vida util.

El presente estudio se enfoca en analizar un alabe de la primera etapa de una
turbina de gas, General Electric modelo 7FA, con el fin de determinar las
condiciones térmicas que el flujo provoca sobre este elemento, durante su tiempo
de operacion, con el uso de herramientas computacionales, las cuales resultan ser
mas rentables en comparacion con otros tipos de experimentos, entregando

resultados confiables y que éstos sirvan de soporte para estudios futuros.

Planteamiento del problema.

Durante el proceso de operacién de una turbina de gas, partes que la componen
tales como los alabes, estan sometidos a diferentes mecanismos de perturbacion
qgue el flujo provoca en el entorno, y que durante un determinado tiempo llegan a
degradar la superficie o cambiar internamente dichos elementos. Estudiar la forma
en que el fluido afecta directamente un &labe mediante el uso de herramientas
computacionales para una simulacion, permite determinar las condiciones térmicas
a las cuales esta sometido este cuerpo durante su operacién, que seran utilizados
como parametros iniciales para estudios posteriores en los cuales se analiza el

cambio microestructural.

Hipotesis.

Determinar las condiciones térmicas a las cuales se encuentra sometido un alabe
de la primera etapa de una turbina de gas debido a la influencia del flujo, con el uso
de software que utilizan el andlisis de elementos finitos, permite obtener resultados
practicos y confiables para su uso en estudios posteriores sobre el analisis del

material con el cual estan hechos estos elementos.
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Objetivo General.

Determinar las condiciones térmicas provocadas por el flujo y que actian sobre un

alabe de la primera etapa de una turbina GE 7FA cuando se encuentra en operacion.

Objetivos Especificos.

e Realizar el analisis bidimensional del flujo en la primera etapa de la turbina,
en tres perfiles a diferentes alturas del alabe.

e Modelar un dominio del campo de flujo adecuado para un estudio
tridimensional.

e Realizar la simulacion tridimensional del rotor de la primera etapa de la
turbina.

e Obtener resultados de diferentes parametros, que permitan el andlisis para
predecir la degradacion del alabe y poder implementar un estudio de

recuperacion de éstas.

Delimitacion y alcances.

Este estudio se enfoca en la determinacion de temperaturas que el flujo induce en
un alabe de la primera etapa de una turbina de gas General Electric Modelo 7FA de
trabajo pesado en un ciclo simple, mediante un analisis con el uso de software CAE
y analisis de elementos finitos.

El trabajo parte de dos tipos de andlisis, un bidimensional tomando como referencia
tres perfiles del alabe a diferentes alturas, ademas de considerar la superficie del
estator. Otro andlisis tridimensional en el cual solo se tomara en cuenta el campo

de flujo del rotor, para posteriormente utilizar los resultados en base al cuerpo solido.
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CAPITULO 1

Marco teorico y estado del arte.

1.1 Turbomaquina.

Se clasifica como turbomaquina, a todos los equipos en los cuales la energia se
transfiere a, o desde, un flujo continuo de fluido con la accién dinAmica de una o
varias filas de alabes mdviles. De manera simple, la fila movil de alabes, en un rotor
o impulsor, cambian la entalpia de estancamiento del fluido que se desplaza a través
de este, haciendo que el trabajo sea positivo 0 negativo, dependiendo del efecto
requerido en la maquina. Estos cambios de entalpia estan estrechamente ligados
con el cambio simultaneo de presion en el fluido [1].

De tal manera, la clasificacion de turbomaquinas se compone en dos tipos basicos:
las primeras que requieren potencia para aumentar la presion del fluido o del
cabezal (ventiladores, compresores y bombas); y las segundas, las cuales generan
energia, al expandir el fluido a una presion o cabezal mas bajo (turbinas de gas,
hidraulicas, de vapor). La Figura 1.1, muestra algunos diagramas de diferentes tipos

de turbomaquinas que se encuentran en la practica.

Es posible que también las turbomaquinas se clasifiquen en otro sentido; por
ejemplo, de acuerdo a la trayectoria del flujo en los pasajes del rotor. Cuando la
trayectoria del flujo es principalmente paralela al eje de rotacion, esta se denomina
turbomaquina de flujo axial (Figura 1.1, incisos: a, e). Cuando el flujo es
perpendicular al eje, el equipo es denominado, turbomaquina de flujo radial (Figura
1.1, inciso: ¢). En algunos casos se menciona el termino flujo mixto, y éste se refiere
a la direccion del flujo que pasa por el rotor y a la salida, cuando los componentes

de velocidad radial y axial estan presentes de manera significativa; pueden ser
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bombas de flujo mixto (Figura 1.1, inciso: b), y turbinas de flujo mixto (Figura 1.1,

inciso: d).

Otra categoria importante es; clasificarlas como turbomaquinas de impulso o de

reaccion. Esto se basa segun si los cambios de presion en el flujo a través del rotor

estan presentes o ausentes respectivamente. En una maquina de impulso todo

cambio de presion del fluido dirigido hacia el rotor tiene lugar en una o mas boquillas.

Un ejemplo es la turbina Pelton (Figura 1.1, inciso f), que puede ser clasificada como

turbomaquina de impulso.
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Figura 1.1 Diagramas de diferentes tipos de turboméaquinas [1].
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1.2 Turbinade gas.

La turbina de gas es incuestionablemente uno de los inventos mas importantes del
siglo XX, que ha cambiado nuestras vidas de muchas maneras. Su desarrollo
comenzd justo antes de la Segunda Guerra Mundial. La primera aplicacion
importante de la turbina de gas fue el desarrollo del motor a reaccién militar hacia el
final de la Segunda Guerra Mundial, cuando proporcion6é un cambio de paso en la
velocidad de la aeronave propulsada existente. Estos primeros motores eran
ineficientes en combustible, poco confiables y extremadamente ruidosos, pero en
menos de 20 aflos habian madurado para convertirse en la forma estandar de
propulsion aeronaves. A principios de la década de 1970, el desarrollo continu6
condujo al desarrollo del turboventilador de alta relacion de derivacion y la mayor
mejora en la eficiencia del combustible del avién fue de gran capacidad. Las
ganancias resultantes en productividad y economia fueron notables y abrio el viaje

aéreo a las masas.

Le tomd mas tiempo a la turbina de gas tener un impacto similar en los mercados
no aeronauticos. Las primeras turbinas de gas para aplicaciones de generacion de
energia eran de baja potencia y su eficiencia térmica era demasiado baja para ser
competitiva. A principios del siglo XXI, las turbinas de gas podian generar hasta 500
MW con eficiencia térmica de mas del 40% y la turbina de gas (a menudo combinada
con la turbina de vapor) se convirti6 ampliamente utilizada en la generacion de
energia. Otro mercado importante, que surgié en la década de 1960, fue la
transmision de gas natural a largas distancias en tuberias, donde las turbinas de

gas fueron alimentadas por gas extraido de las mismas tuberias [4].
1.2.1 Generacién de energia.
Considere unaturbina de gas de generacion de energia que se muestra en la Figura

1.2. El Aire del medio ambiente entra en la tobera de entrada, donde su presion total

se convierte parcialmente en energia cinética. Después de pasar por la entrada, el
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aire ingresa a un compresor de etapas multiples, donde su presion total aumenta
continuamente para alcanzar la relacion de presion de disefio en la salida del
compresor. Basado en relacion de presiéon de compresion, el aire del medio de
trabajo deja la salida del compresor a temperatura total relativamente alta y presion
total. Entra a la camara de combustion, donde se agrega combustible dentro de la
camara, y un proceso de combustion intensivo tiene lugar, donde la energia quimica
del combustible se convierte en energia térmica. El gas de combustion resultante
ingresa a una turbina de varias etapas, donde estd su energia total que, en gran
medida, se convierte en energia mecénica. El proceso de conversion de energia
continta dentro del difusor de salida, donde la energia cinética del gas que sale se

convierte parcialmente en energia potencial [5].

Combustores
Compresor (Multi-etapa)

Tobera de entrada

Turbina (Multi-etapa)

Figura 1.2 Turbina de gas General Electric de trabajo pesado [5].
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1.3 Ciclos de potencia de gas.

Existen varios arreglos para los ciclos en los que opera una turbina de gas, desde
un ciclo simple, hasta pasar por el ciclo regenerativo o ciclos mas complejos con
regeneracion, interenfriamiento y recalentamiento. Estos ciclos denominados de
potencia son esencialmente ocupados para la generacion de energia eléctrica o

para la compresion de fluidos en tuberias.

El estudio de estos ciclos resulta importante dentro de los equipos que operan bajo
este régimen. Calcular las condiciones reales resultan dificiles, y antes de efectuar
predicciones en estas circunstancias, es Util revisar las caracteristicas de
rendimiento como una turbina de gas ideal, en las que no hay ineficiencias de
componentes o perdidas de presion. El analisis del ciclo ideal de una turbina de gas
permite al disefiador identificar parametros particulares, que proporcionan la base
para calculos realistas, donde se pueden hacer predicciones de rendimiento

precisas [4].

1.3.1 Ciclo ideal.

Se conoce como ciclo ideal, a aquel ciclo real donde se eliminan todas las
irreversibilidades y todas las complejidades internas, hasta conseguir un ciclo
parecido en gran medida al real pero que esta formado en su totalidad de procesos

internamente reversibles. Suponer condiciones ideales, implica lo siguiente:

a) Los procesos de compresion y expansion son totalmente isentropicos.

b) El cambio de energia cinética del fluido de trabajo entre la entrada y la salida
es insignificante.

c) No hay perdida de presion entre los conductos que conectan los
componentes.

d) El flujo de trabajo tiene la misma composicion durante todo el ciclo y sus

calores especificos son constantes.
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e) Elflujo masico del gas es constante durante todo el ciclo.

El ciclo abierto por el cual operan generalmente las turbinas de gas, puede ser
idealizado con el ciclo Brayton, el cual es modelado como un ciclo cerrado. En este
ciclo, el proceso de compresion y expansion permanecen iguales, pero el proceso
de combustion se sustituye por uno de adicion de calor a presion constante desde
una fuente externa, mientras que el proceso de escape se reemplaza por otro de

rechazo de calor a presion constante hacia el aire ambiente [6].
1.3.2 Ciclo simple de una turbina de gas.

El ciclo simple ideal de una turbina de gas, es el ciclo Brayton (Joule), el cual esta
integrado por cuatro procesos internamente irreversibles Figura 1.3, compresion
isentrépica, Adicion de calor a presidon constante, expansion isentropica y rechazo

de calor a presién constante.

T3 ¥liy = 1)
)

W-0
T e
Combustible = Calor /

4

2 fif” >
\‘d

Compresor Turbina

Figura 1.3 Ciclo simple [4].
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Ya que todos los componentes de este proceso son de flujo estable, se puede partir

de la ecuacion de energia que se expresa de la siguiente manera:
1
q=(h2—h1)+E(C22—C12)+W (1.1)

Donde h, es referente a la entalpia especifica en cada punto del proceso, q y w son
la transferencia de calor y el trabajo por unidad de masa respectivamente. Si esto
se aplica a cada componente en el proceso, y tomando en cuenta la consideracion
de que los cambios de energias cinéticas son insignificantes, en un ciclo ideal se

pueden obtener las siguientes expresiones:

wipy = —(hy —hy) = —C,(T, — Ty) (1.2a)
G253 = (hg — hy) = Cp (T3 — T) (1.2b)
W3y = (hy —hy) = C,(T5 — Ty) (1.2c)

Finalmente se puede obtener la eficiencia del ciclo que se expresa con la formula
1.3.

Trabajo neto de salida  C,(T5 —T,) — C, (T, — Ty)
‘r] = —

= 1.
Calor suministrado Cp(T3 — Ty) (1.3)

Otra manera de calcular la eficiencia, es utilizando una relacion isentropica P-T.

k-1 T T
G

.o, (1.4)
Donde r es la relacién de presién y corresponde a:
P, P,
r = P_1 = E (15)

11
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Con base en las férmulas 1.3 y 1.4 se llega a otra forma de obtener la eficiencia.

n=1- (1)(k_1)/k (1.6)

1.4 Propiedades termodinamicas de los fluidos.

Algunas propiedades intensivas de un fluido son la presion P, temperatura T y la
densidad p. Existen otras propiedades las cuales no se pueden medir de forma
directa, pero es necesario considerarlas en un analisis como la energia interna u, la
entalpia h, entropia s, y los cambios de los calores especificos Cp y Cv en los fluidos
durante algun proceso.

Se sabe por estudios termodindmicos estadisticos, que en todos los procesos de
los fluidos implican cambio de presion, ya que en intervalos muy cortos existen
numerosas coaliciones moleculares, esto significa que la presién del fluido se ajusta
rapidamente a un estado de equilibrio. Se sume con certeza que las propiedades
gue se mencionan cumplen con las leyes y relaciones de estado de la

termodinamica [1].
1.4.1 Gases ideales.

Las propiedades de una sustancia se pueden obtener mediante tablas que
proporcionan esta informacion, una forma deseable y simple para conocer estas
propiedades seria contar con relaciones simples que puedan ser generales y con

buena precision.

Una ecuacion gque relacione la presion, la temperatura y el volumen especifico de

una sustancia se denomina ecuacion de estado, la mas conocida para una sustancia

12
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en fase gaseosa es la ecuacion de estado de gas ideal, la cual predice con exactitud

el comportamiento de un gas dentro de cierta region elegida adecuadamente.

En 1662 el inglés Robert Boyle observé durante sus experimentos con una camara
de vacio que la presion de los gases es inversamente proporcional a su volumen.
En 1802, los franceses J. Charles y J. Gay-Lussac determinaron de modo
experimental que a bajas presiones el volumen de un gas es proporcional a su

temperatura [6]. Es decir.

Pv = RT (1.7)

La ecuacion 1.7, es la ecuacion o relacion de gas ideal; un gas que obedece esta
relacion recibe el nombre de gas ideal. Donde P y T son la presion y temperatura
absoluta, y v el volumen especifico. R es la constante del gas.

El aire es una mezcla de gases, pero en un rango de temperatura de 160 — 2100 K,
puede ser considerado como sustancia pura, en el rango indicado obedece la
relacion de gas ideal [1].

La constante R para el aire se puede calcular con las siguientes relaciones.

R=— (1.8a)

—C, (1.8b)

Ru es la constante universal de los gases, y es: 8.31447 kJ/kmol-K, M es la masa

molar que en el caso del aire es 0.287 kPa-m3/kg-K.

Todos los gases, cuando se encuentran a altas temperaturas y a presiones
relativamente bajas, se adecuan a la ley del gas ideal. Un gas ideal puede ser, ya
sea un gas semi-perfecto o perfecto. En un gas semi perfecto los calores especificos

son funciones solamente de la temperatura.

13
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doh dh

Cp = Cp(T) = (ﬁ)p = E (19)
Ju du

C, = C,(T) = (ﬁ) == (1.10)

Ademas, en diferencias grandes de temperaturas el aire y otros gases se pueden
tratar como gases semi-perfectos. De igual manera con base en los calores
especificos del gas, se puede obtener un parametro que resulta importante en el
andlisis de fluidos compresibles, es la relacidén de calores especificos k, y se obtiene.

(1.11)

==
I
S

1.4.2 Gases perfectos.

Un gas perfecto es aquel gas ideal, donde sus Cp, Cv y k son constantes. Muchos
gases reales pueden ser tratados como gases perfectos cuando éstos sobrepasan
el rango limite de temperaturas y presiones. En los calculos de los procesos de
expansion y compresion de las turbomaquinas es habitual utilizar valores promedios

para Cp y k, de acuerdo con la temperatura media del proceso [1].

Los cambios de entropia para cualquier proceso donde interviene un gas perfecto,
pueden calcularse con las propiedades entre un estado inicial y uno final. Se puede

utilizar la siguiente expresion e integrarla.

Tds=CdT—M

p P
fzds=C 2d—T—R Zd—P
1 P 1 T 1 P

14
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Resolviendo la integral se obtiene la ecuacién para calcular el cambio de entropia.

_ T P
S, — 81 —Cp lnT——RlnP— (112)
1 1

1.5 Teoria elemental del flujo axial de una turbina.

La Figura 1.4, muestra los triangulos de velocidad para una etapa de turbina de flujo
axial, junto con su nomenclatura. El gas entra en la fila de las toberas, con presion
P1, temperatura T1y una velocidad Ci, se expande a P2, T2y sale con una velocidad
C2 incrementada en un angulo az. El &ngulo de entrada del alabe del rotor sera
elegido para adaptarse a la direccién 32 de la velocidad del gas V2 en relacion con
el alabe en la entrada. B2 y V2, se encuentran por sustraccion vectorial de la
velocidad del &labe U a partir de la velocidad absoluta C2. Después de ser desviado,
y generalmente ampliado, en los pasajes de los alabes del rotor, el gas sale a Ps,
T3 con una velocidad relativa V3 en angulo (3. La adicion vectorial de U (velocidad
del alabe), produce la magnitud y direccién de la velocidad del gas a la salida del
escenario, Cs y as, as se conoce como el angulo del remolino. A continuacién, se
puede limitar en gran medida nuestra atencion a los disefios en los que la velocidad
axial Ca es constante a través del rotor. Esto implicara una superficie en forma de
anillo Figura 1.4, para acomodar la disminucion en la densidad a medida que el gas
se expande a través del escenario. Con esta restriccién, cuando los triangulos de
velocidad se superponen de la manera habitual tenemos el diagrama de velocidad

para la etapa que se muestra en la Figura 1.5.

La combinacién (Cw2 + Cwas), representa un cambio en el componente tangencial del
impulso por unidad de masa, que produce un torque util. El cambio en los
componentes axiales (Ca2 — Ca3) produce un empuje axial que puede complementar

0 compensar un empuje en direccién inversa por la caida de presion (P2 — P3) [4].

15
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Figura 1.4 Diagrama de una etapa de una turbina de flujo axial.
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Figura 1.5 Diagrama de velocidades.

El diagrama de velocidades de la Figura 1.5, ayuda a obtener las siguientes

relaciones.

— = tana, — tanf, = tanf; — tanas
a

Rl

Aplicando el principio del momento angular al rotor, El trabajo de salida por unidad
de masa equivale.

wg = U(C,, + Cy3) = UC,(tana, + tanas)

16
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Basandose en las dos relaciones anteriores, también se pude conocer ws en

términos de los angulos del gas asociados con los alabes del rotor.

ws = UC,(tanpB, + tanfs)

La ayuda de este analisis es Util ya que, partiendo de la ecuacion de energia de flujo

estable, se puede obtener la caida de la temperatura de estancamiento.

ws = ¢, AT

ATys = UC,(tanf, + tanfz) = UC,(tana, + tanas)

1.6 Analisis del flujo tridimensional en turbinas axiales.

Dentro de las etapas de las turbinas de gas, mas aun cuando la presion disminuye
hasta la presién atmosférica o por debajo de ésta, la altura de los alabes es un factor
elemental, mientras mayor sea la altura de estas partes es mas dificil acomodar la
tasa de flujo volumétrico. Dado que la velocidad del 4labe aumenta conforme al
radio, un enfoque simple de un analisis es la construccion de varios triAngulos de
velocidades a lo largo de la envergadura del 4labe. Como consecuencia, las cargas
y reacciones varian considerablemente a lo largo de ésta. Este método no considera

algo importante que es la variacion adecuada de presion [7].

En un estudio tridimensional es importante tener en cuenta el desequilibrio temporal
entre las fuertes fuerzas centrifugas ejercidas sobre el fluido y las presiones radiales
gue restauran el equilibrio, y las cuales son las causantes de dichos flujos radiales.
Por tal motivo el fluido seguira viajando, y el movimiento radial continuara, hasta
que cierta cantidad sea transportada radialmente hasta cambiar la distribucion de
presion y alcanzar el equilibrio. Para analizar bien esta situacidon es necesario

considerar otros métodos de andlisis.

17
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1.6.1 Equilibrio radial.

El método del equilibrio radial, tiene un uso amplio para los céalculos de disefio de
compresores y turbinas axiales. Basado en la suposicion de que cualquier flujo
radial que pueda ocurrir se completa dentro de la fila de alabes, cualquier flujo fuera
de esta fila, se dice que se encuentra en equilibrio radial. En la Figura 1.6 se ilustra

la naturaleza de esta suposicion [1].

Carcasa
Flecha
Lineas de flujo
Eje ' )

Figura 1.6 Equilibrio radial del flujo a través de la fila de alabes en el rotor.

Considere un flujo, en el que las particulas se mueven sobre superficies cilindricas.
Aplicando el balance de momento en la direccién radial al volumen de control como

se muestra en la Figura 1.7, da.

do 1 do
—2V, sin (7) pVudr = prd6 — (p + dp)(r + dr)d6 + 2 (p + Edp) dr sin (7>

El lado izquierdo representa la velocidad a la que el componente radial del momento
deja el volumen de control y el lado derecho la fuerza de presion neta. Los términos
de viscosidad se ignoran. Se observa que se pueden simplificar términos y reducir

a la ecuacion.

1dp V?
—Ed—f+%=o (1.13)
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El primer término representa la fuerza neta de presion sobre la particula del fluido
de masa unitaria. ElI segundo término es la fuerza centrifuga. Como el segundo
término es positivo, el gradiente de presion debe aumentar en la direccién radial, de
tal modo que la suma de los dos términos se anule. Por lo tanto, si el flujo tiene un
componente de remolino, su presion debe aumentar desde la base de la flecha a la

carcasa [7].

Figura 1.7 Condicion de equilibrio radial en un elemento del fluido [7].

1.6.2 Flujos secundarios.

Otro punto gue se debe considerar en un analisis tridimensional son los efectos que
tiene el fluido dentro de turbomaquinas de flujo axial. Cuando el fluido tiene rotacion
y gira (por ejemplo, mediante una cascada), su eje de rotacion se desvia en una
direccion perpendicular a la direccion de giro. Esta rotacion de las particulas del
fluido se conoce como vorticidad, que es una cantidad vectorial con una direccion a
lo largo del eje de rotacién [1]. El resultado de desviar el eje de rotacion es un
componente de la vorticidad en la direccion de las lineas de flujo, se supone que

siempre que esto ocurra existen flujos secundarios.
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La estructura del flujo secundario a través de un alabe es complicada, ain mas por
el flujo alrededor del borde delantero, como se ilustra en la Figura 1.8. La vorticidad
dentro de la capa limite de la pared del anillo se divide en dos vértices a medida que
el flujo se estanca. Un vortice ingresa al paso del &labe cerca de la superficie de
presion y el otro vortice entra al lado de la superficie de succién. El vortice que
comienza junto a la superficie de presion se desplaza rapidamente hacia la
superficie de succién por el gradiente de presion de paso cruzado y forma lo que se
conoce como voértice de paso. El otro vértice, conocido como contra-vortice, se
adhiere a la base de la flecha de la superficie de succion. Ademas de estos dos
vortices, el fluido de la capa limite en los limites de pared se barre desde la superficie
de presion hacia la superficie de succidn. El resultado es una coleccion de fluido
altamente rotacional en la superficie de succidn cerca de las paredes finales de la
base de la flecha y la carcasa. Este fluido conduce a mayores pérdidas a través del
corte, viscosidad y su mezcla, formando una estructura de ondas tridimensionales,

aguas debajo de los alabes [1].

Superficie de corriente

Capa limite de E‘*
entrada

Limite de
pared

Vortice de paso

Limite de pared Vorncsiopvesto

del flujo cruzado

Figura 1.8 Estructura del flujo secundario dentro del pasaje de alabes [1].
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Ademas de aumentar la pérdida, el flujo secundario afecta la variacion del angulo
del flujo de salida desde una fila de alabes. El flujo se vuelca cerca de los limites de
las paredes, donde el fluido de la capa limite gira fuertemente por los gradientes de
presion del paso transversal, se invierte a cierta distancia del limite de las paredes,
donde la influencia del vortice de paso es mas fuerte.

1.7 Estado del arte.

En los dltimos afios, mejorar la eficiencia de las turbinas de gas que se utilizan en
la generacion de energia es una tarea primordial. Para mejorar la potencia de estos
sistemas se opta por incrementar las temperaturas de operacion, sin embargo,
algunos elementos reciben directamente este efecto. Los alabes del rotor son uno
de varios componentes que se encuentran en contacto directo con el flujo y
considerando si son de la primera etapa reciben la presiones y temperaturas mas
elevadas que la turbina puede generar al entrar al proceso de expansion. Bajo estas

condiciones y en un determinado periodo un alabe reduce su vida util.

En 2017 un estudio realizado por A.M. Kolagar, N. Tabrizi, M. Cheraghzadeh, M.S.
Shabhriari [2], describe que debido a las condiciones de operacion de las turbinas, la
temperatura del flujo de gas y diferentes cargas, reducen la vida util de los alabes y
gue su falla es causa del dafio por fluencia, fatiga, corrosion, erosion y el ataque del

entorno (oxidacién, calentamiento, corrosién, erosion y dafio por objetos extrafios).

Ya que los alabes de una turbina de gas deben resistir bajo estas condiciones, se
opta por hacerlas de superaleaciones a base de niquel y cobalto ya que estos
materiales son capaces de resistir la combinacion de esfuerzos y alta temperatura.
Las superaleaciones a base de niquel son una clase inusual de materiales metéalicos
con una combinacién excepcional de propiedades mecanicas tales como resistencia
a alta temperatura (650-1100 ° C), tenacidad, y resistencia a la degradacion en

ambientes corrosivos u oxidantes.
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Dentro de los resultados mostrados en este estudio, por un andlisis en la micro
estructura determinan los cambios que hay en un tiempo desconocido. Partiendo de
las condiciones de operacion de la turbina que debe ser de 750°C, concluyen que
la temperatura fue un factor importante para que los precipitados se disolvieran en
la matriz y se volvieran a depositar al cierre de la turbina. Debido a la fusion local
del alabe que se observo existe un sobrecalentamiento del elemento que pudo estar

expuesto a temperaturas mas altas de 1000°C [2].

Para medir la temperatura y otros parametros que se utilizan en estudios como el
gque se menciona anteriormente, es importante analizar el interior de las
turbomaquinas, principalmente el comportamiento del flujo. Con los avances en los
estudios existen diferentes métodos de calculo, que pueden ser manejados para
diferentes fines.

Mejoras en capacidades computacionales, han permitido analizar y optimizar las
condiciones operacionales de los sistemas de generacion de energia basados en la
simulacion analitica. Los modelos de las turbinas de gas se pueden utilizar como la
herramienta principal para la monitorizacion del sistema, evaluacion de rendimiento,

diagnéstico y deteccion de fallas [3].

Ali Chaibakhsh, Saeed Amirkhani, en el aflo 2017 [3], realizaron un estudio en el
cual desarrollaron un modelo analitico para caracterizar el comportamiento
transitorio de una turbina de gas de alto rendimiento Siemens V94.2. Los modelos
de cada componente de la turbina que se obtuvieron basandose en la conservacion
de masa y energia. Otros parametros desconocidos se calcularon mediante

problemas no lineales, como datos experimentales.
Como resultados obtenidos, muestran funciones objetivas en base a la relacion de

presion del compresor, su temperatura de salida, el flujo del combustible, la

eficiencia térmica de la unidad, la temperatura corregida de salida y la potencia
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generada. Los valores obtenidos de los modelos son comparados con datos reales

de una planta, indicando que su error fue menor a 0.2 porciento.

El interés de conocer el comportamiento del flujo dentro de las turboméaquinas es
evidente, y aln mas en como éste afecta a algunos componentes. Diferentes
meétodos son aplicados para el estudio dependiendo de cuél sea el motivo. La
combinacion de herramientas permite en muchos casos complementar estudios y

mejorar la precision de los resultados.

Ketui Daniel Kipngetich, Chi Feng y Shan Gao [8], en 2016 exponen su trabajo, el
cual buscaba medir las temperaturas en los alabes al interior de una turbina de gas
por medio de un pirémetro de radiacion. Debido a la dificultad de esta medicion en
las superficies, la variacién de temperatura y bajas emisividades, existen problemas
de reflexion. Por este motivo desarrollaron un método para corregir estos errores
mediante una simulacion por computadora, donde los resultados fueron
comparados con mediciones experimentales, pero con porcentaje de error menores
al 1%. De este modo concluyen que el método es adecuado para corregir el error

de reflexion en la medicidén de temperaturas en los alabes.

Para estudios donde interviene el comportamiento del flujo, diferentes herramientas
computacionales son empleadas para la simulacion. El analisis por medio de
Dinamica de fluidos Computacional (CFD), ha sido elegido para realzar diferentes
tipos de investigaciones, ya sea para estimacion de perdidas, optimizacion de
procesos o para medicion de diferentes parametros como temperaturas, presiones,
etc. En zonas donde es complicada dicha medicion, y que este método ha mostrado

buena precisién en diferentes modelos.

Un ejemplo de los estudios recientes es el realizado por A. S. Bahr Ennil, R. K. Al-
Dadah, S. Mahmoud, A. M. Al-Jubori y K. Rahbar [9], que en el afio 2015 se
apoyaron de la simulacion de CFD, para predecir las perdidas en una turbina de aire

de pequefa escala. El manejo de esta herramienta fue para realizar la simulacién y
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obtener resultados que funcionaran como base para comparar diferentes métodos

analiticos.

El proceso de la turbina axial se simulé de forma bidimensional en ANSYS CFX,
basandose en las ecuaciones gobernantes de continuidad, momento y energia,
resolviéndolas con la técnica de volumen finito, con un modelo k-w. Los autores
concluyen en que un método analitico de kacker y Okapuu obtiene resultados de
las perdidas muy cercanos a los andlisis de CFD, y que éstos ultimos pueden
mejorarse si se investigan algunos parametros a fondo, como nimero de alabes,
distancia entre estator y rotor, angulo de giro del alabe para lograr un mejor disefio

con un minimo de pérdidas [9].

Otro estudio realizado en el cual se apoyan del uso de andlisis CFD, es en 2017,
por Seok Min Choi, Jun Su Park, Heeyoon Chung, Sehjin Park y Hyung Hee Cho
[10]. Donde utilizaron un modelo de cascada de alabes de la primera y segunda
etapa, con el fin de comparar el comportamiento del flujo y las caracteristicas

térmicas de las zonas.

La simulacion numérica del estudio se realizé6 en ANSYS CFX, utilizando un analisis
bidimensional de los perfiles de las dos etapas. Los autores utilizaron una
combinacion de los modelos estandar de turbulencia k-w y k-¢, el primero para la
solucion de la capa limite interna, y el segundo como una forma de simular el flujo

cortante libre.

Los resultados de los analisis numeéricos fueron comparados con los
experimentales, llegando a la conclusion de que las caracteristicas del flujo difieren
en las etapas por la geometria del perfil de los alabes. Al cambiar el nimero de
strouhal, se pudo simular los efectos estela dentro del fluido en la pared final del
alabe de la primera etapa, demostrando que la no uniformidad en transferencia de
calor ante la inexistencia del fenomeno, caso contrario de cuando existe la estela

donde la transferencia es uniforme [10].

24



Instituto Tecnologico de Pachuca Néstor Ivan Gomez Gauna

El uso de ANSYS para la simulacion del flujo en diferentes condiciones se ha vuelto
una herramienta popular para el desarrollo de investigaciones, tanto de procesos
como para analisis de elementos. La variedad de modelos que brinda el programa

puede entregar resultados confiables.

En el mismo afio 2017, se muestra un estudio realizado por Giacomelli Francesco,
Mazzelli Federico y Milazzo Adriano [11], formularon un modelo numérico para
simular el flujo del vapor humedo dentro del c6digo CFD en ANSYS Fluent a traves
de funciones definidas por el usuario para establecer un enfoque de mezcla, con el
fin de analizar los efectos del cambio de fase del vapor que se presentan

generalmente en los alabes de las ultimas etapas de las turbinas.

Para efectuar este analisis, describen el uso de un dominio bidimensional del alabe
y la zona del paso del flujo, cuya discretizacién se compuso de 130,000 elementos
[11]. En éste se consideraron limites periddicos. Otras condiciones de frontera
fueron calculadas tomando en cuenta pruebas experimentales del comportamiento
del vapor himedo en un tunel de viento. Por ultimo, dentro del programa eligen un
modelo de turbulencia k-¢ realizable y tratamiento de pared mejorada, ademas de

tomar todas éstas como adiabaticas.

Los resultados obtenidos en este analisis fueron comparados con experimentos de
otros estudios demostrando una similitud satisfactoria, y concluyendo en que el
enfoque tomado de la mezcla para simular la condensacién del flujo, permitié una

gran flexibilidad en la eleccion de los parametros numéricos [11].

También en 2017, Andrea Gamannossi [12], junto con otros colaboradores,
investigaron la carga de presién y la distribucién de temperatura en un alabe, que
tiene ductos de enfriamiento rectos, con el fin de comprender los fenomenos de
transferencia de calor y la dinamica de fluidos que existen de los fluidos internos y

externos en dicho elemento.
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Dentro de los distintos andlisis que se realizaron en este estudio, se puede resaltar
uno evaluado numéricamente con el uso de ANSYS Fluent para analizar la
transferencia de calor conjugada, en el cual se modelaron los dominios para el flujo
externo, interno y el alabe de forma tridimensional. El objetivo principal de esta parte
era encontrar y validar una estrategia de modelado de turbulencia capaz de
representar con precision las condiciones experimentales, apoyandose de los

modelos de turbulencia que proporciona el programa [12].

El analisis numérico fue capaz de determinar qué zonas son afectadas por la
transferencia de calor del flujo externo en el alabe, y como influye el fluido
refrigerante. El uso del cédigo CFD permiti6 relacionar la distribucion de
temperaturas del alabe, con los procesos de transicion de la capa limite, y que estos
resultados son parecidos a los obtenidos de manera experimental.
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CAPITULO 2

Turbina GE 7FA y sus condiciones de operacion.

2.1 Descripcion general de la turbina.

La turbina GE 7FA es una turbina de gas de flujo axial, fabricada por la compafiia
General Electric. Este sistema esté catalogado como un equipo de alto rendimiento
y estd compuesto por una paleta guia para controlar la entrada del flujo de aire, un
compresor de 15 etapas, 14 quemadores, y finalmente una turbina compuesta de 3
etapas. Este modelo puede trabajar ya sea en un ciclo combinado y o en un ciclo
simple y los cuales pueden llegar a generar una potencia de salida de 627 y 211
MW respectivamente [13]. En este trabajo se enfoca a la parte de la turbina donde

se analizara el alabe del rotor de la primera etapa.

Figura 2.1 Modelo de una turbina GE 7FA [14].
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Partiendo de un ciclo simple en esta turbina, se buscan algunos datos de operacion
para este proceso de los cuales se exponen en las siguientes tablas (Tabla 2-1 y
Tabla 2-2), que son datos proporcionados por el proveedor y los cuales permiten

iniciar con los céalculos de las condiciones de frontera iniciales para el analisis.

PARAMETRO VALOR | UNIDADES
VELOCIDAD ANGULAR | 3600 RPM
TEMPERATURA DE
CALENTAMIENTO 1327 °C
TEMPERATURA DE
SALIDA 594 °C
FLUJO MASICO 432 Kals
RELACION DE
PRESION 14.8
NUMERO DE
COMBUSTORES 14
NUMERO DE TOBERAS
(1IRA ETAPA) 36
NUMERO DE ALABES
(1IRA ETAPA) 92

Tabla 2-1 Parametros de la turbina GE 7FA [13].

DESCRIPCION DETALLE.
CONDICIONES 101.325 KPa, 15°C, 60%
AMBIENTALES humedad relativa, Om elevacion
COMBUSTIBLE 100% metano
GENERADOR GT: 7FH2B
POTENCIA DE SALIDA (MW) 211
EFICIENCIA (% LHV) 38.5

Tabla 2-2 Condiciones de Funcionamiento de un ciclo simple de la turbina GE 7FA [13].
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Los datos contenidos en las tablas previas son tomados como referencia para
determinar en los célculos las presiones y temperaturas de operacion de la turbina

para la simulacion.

2.2 Descripcion del alabe de la primera etapa.

Los &labes son componentes elementales en una turbina de gas, ya que son los
que intervienen directamente en la transformacion de la energia cinética a

mecanica, encontrandose en contacto directo con el flujo para realizar esta funcién.

Debido a esta interaccion con el fluido, un alabe se encuentra en un ambiente donde
las temperaturas son elevadas, y combinado con esfuerzos en la primera etapa, se
vuelve un componente limitante de la maquina. Durante afios la compafiia General
Electric ha optado por buscar materiales que mejor se adapten a las condiciones de

operacion esto a consecuencia del interés de mejorar la eficiencia de sus sistemas.

200 - 1300 -
Legend
2200 |- 1200 = “H:\?;?\‘t’éde Calenta-
= Capacidad de ruptura
[T [ = del material del alabe
°, 200p~ °, i 1.4 kg/cm2 x 103 (20 ksi) Steam
=E=- g (100,000 hrs) Rdvanced Cooling
SR e ) Conventional Air Cooling
900 ENE 77 A Saein GTg-sm
1600 }— (U700) IN738 GTD:H °
[
800
1400 |—
1200 -
1950 1960 1970 1980 1990 2000
Ano

Figura 2.2 Tendencia de la temperatura de calentamiento del gas y la capacidad del material

utilizado en los alabes de las turbinas General Electric a través de los afios [15].
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La Figura 2.2, muestra la tendencia del incremento de la temperatura de
calentamiento del gas, contra la resistencia de los materiales que se han ocupado
en la elaboracion de sus componentes a través de los afios. La compafia declara
que a partir de 1950 la capacidad del material de los alabes era de 472 °C, y esta
ha ido en aumento 10 °C por afio [15]. La empresa se refiere a la temperatura de
calentamiento del gas, a la mas elevada que la turbina puede generar, y la cual

ubican a la entrada de la zona de expansion en el ciclo [16].

Los alabes de la primera etapa de la turbina de gas GE 7FA estan hechos de una
superaleacion base niquel denominado GDT 111. La Figura 2.3, muestra estos
componentes de diferentes modelos de turbinas, incluyendo la de la turboméaquina

de este estudio.

!
i

e | . F .

Figura 2.3 Alabes de solidificacion direccional de diferentes modelos de turbinas de gas de General
Electric [15].

Este alabe se realiza en base a fundicion en vacio, y se solidifica de manera

direccional, reforzdndose con un tratamiento térmico de endurecimiento por
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precipitacion. La Tabla 2-3, muestra los principales elementos que componen este

material.

MATERIAL|Cr| Ni |Co |[Fe| W Mo | Ti | Al |[Cb|V | C B | Ta
GDT 11 |14 | BAL | 9.5 381154930 0.1]0.01 |28

Tabla 2-3 Composicion quimica del material GDT 111 [15].

El uso de la solidificacion direccional del material permite un aumento en la
resistencia a la fluencia, ademas de que en la fase de disefio se asegure que la
aleacion cumpla con funciones de una vida de servicio larga, resistencia a la fatiga

en ciclos altos y bajos, resistencia a la tension y ductilidad [15].

2.3 Condiciones de frontera iniciales.

La determinacion de las condiciones de frontera iniciales parte de analizar el
proceso del sistema, bajo las condiciones de un ciclo Brayton, por el cual la mayoria

de turbinas de flujo axial rigen su funcionamiento [4].

El flujo de aire se considera estandar, la presion P1y temperatura T1 de entrada al
compresor se toman en condiciones ambientales (101.325 kPa, 300K). Otros
pardmetros son tomados de los datos que proporciona el proveedor como son.
Temperatura de salida del sistema, eficiencia de la turbina, relacion de presiones,
flujo méasico, y nimero de toberas del estator de la primera etapa.

Los calculos son realizados dentro del programa Engineering Equation Solver,

mediante los datos antes mencionados y las siguientes formulas.

Es importante recalcar que el Flujo masico proporcionado en la Tabla 2-1, es la

cantidad total de aire que fluye por el sistema. En el estudio se centra solo en la
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secciéon de un solo &labe, por lo tanto, éste debe ser dividido entre el nimero de

toberas de la siguiente manera.

m

Mgee = (2.1)

No. de toberas

Otras expresiones que se ingresan en el programa y son tomadas de la teoria del

ciclo Brayton [6], para obtener otros datos son las siguientes.

1
n=1- 5y (2.2)
r k
14
TZ (k—l)/k
T_l = T'p (23)
T,—T
n:i_;+n (2.4)
P,
P_l = T'p (25)

En base a lo anterior el programa proporciona los siguientes resultados, los cuales

pueden ser interpretados de la siguiente manera.

By Solution = DJ&

I ain l

Unit Settings: [kJI/[K)/[kPa]i[kgli[degrees]

n =0.385 k=122 m =432 [kg/s] m; =12 [kg/s]
Noioperas = 36 Py =101.3 [kPa] P, =1499.610 [kPa] rp =148
T, =300 [K] T, =487.8[K] Ty =1410 [K] T4 =867.2[K]

No unit problems were detected.

Figura 2.4 Pantalla de resultados de Engineering Equation Solver.

32



Instituto Tecnologico de Pachuca

Néstor Ivan Gomez Gauna

PARAMETRO VALOR UNIDADES
Temperatura dg 1410 K
entrada a la turbina
Presion de eptrada a 1499 61 KkPa
la turbina
Flujo masico por 12 kg/s
seccion

Tabla 2-4 Parametros iniciales.

2.4 Evaluacion de perfiles para analisis bidimensional.

Como se mencion6 anteriormente, el dlabe que se analiza en el estudio es el del

rotor de la primera etapa de la turbina. Un modelo tridimensional de este elemento

es proporcionado por el CIDESI (Centro de Ingenieria y Desarrollo Industrial), y el

cual es realizado con referencia a una parte real que se tiene en este centro.

Figura 2.5 Modelo tridimensional del alabe de la primera etapa.

Punta

Raiz

Base
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La longitud del alabe de la raiz a la punta es de 156.87mm, y debido al cambio de
la geometria del perfil, se deben considerar tres cortes a diferentes alturas para

realizar los modelos para el analisis bidimensional.

Las secciones que se toman son de los perfiles del alabe a 1/8, 1/2 'y 7/8 de la altura
del alabe, tomando en cuenta la distancia total que tendrian estos planos con
respecto al centro del eje del rotor. La Figura 2.6, muestra la posicion de los planos

de los cuales se obtienen los perfiles, y la Tabla 2-5, proporciona los datos de las

distancias totales.

CTEIRICE AR T TR T IS 0aF
h

fm——d———-5C_7/8
a
——=d-=-=--5C_1/2

el
-

REE BRI s

--------5C_1/8

Figura 2.6 Representacion de altura de los perfiles para el analisis bidimensional.

DIST. AL CENTRO
PERFIL DEL EJE
SC _7/8 1184.6 mm
SC 1/2 1125.8 mm
SC_1/8 1066.9 mm

Tabla 2-5 Distancia de los perfiles al centro del eje del rotor.
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Cabe mencionar que, respecto a la parte del estator de la primera etapa, la tobera
se considera con un perfil constante, y por tal motivo, la geometria sera la misma a

estas alturas.

2.5 Determinacion de condiciones de frontera para estudio bidimensional.

Con la obtencion de la geometria del perfil de la tobera del estator y la del alabe a

las diferentes alturas, se construyen los modelos para realizar la simulacién en

ANSYS Fluent. Para realizar dicha simulacion se deben determinar algunas

condiciones en las geometrias establecidas.

Entrada del flujo

Tobera

Frontera
periddica

Interface de
Mezcla

Frontera
periddica

Salida del flujo

Figura 2.7 Condiciones de frontera geométricas para modelo bidimensional.
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Es indispensable determinar todas las zonas mencionadas (Figura 2.7) dentro del
modelo en ANSYS, ya que el programa las toma como referencias para las
condiciones de frontera. En su caso seran consideradas para datos de entrada y
salida del flujo. La interface de mezcla permite el acople del dominio del estator y el
del rotor, ya que cada zona se resuelve como un caso independiente y al final de la
interaccion los datos del flujo se promedian [17]. Los perfiles correspondientes al
alabe y la tobera son considerados como pared, y las fronteras periodicas son
requeridas por la naturaleza del analisis que cuenta con una geometria cuyo patron
es repetitivo, admite que en estos limites haya caida de presién para modelar el

comportamiento del flujo correcto [18].

En el estudio bidimensional se debe tomar en cuenta la velocidad angular de la
turbina como la velocidad tangencial en cada seccion que se determing, para que
sirva como referencia del movimiento traslacional que llevan los alabes en el rotor.

La forma de convertir esta velocidad es de la siguiente forma.

Ve = @r (2.6)

Donde w es la velocidad angular de la turbina que en este caso son los 3600rpm
(376.99 rad/s), r son los radios a los que se encuentra cada plano de los perfiles
seleccionados. Con base en le ecuacion 2.6 se muestran en las velocidades

tangenciales de los diferentes perfiles.

PERFIL tan\glglnoccig?%/s)
SC_7/8 446.58
SC 1/2 424.41
SC_1/8 402.21

Tabla 2-6 Velocidades tangenciales de los perfiles de estudio.
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2.6 Determinacién de condiciones de frontera para el anélisis 3D.

De igual manera que en el estudio bidimensional, se deben asignar las condiciones
de frontera para el andlisis tridimensional. En el modelo que representa el dominio
del campo de flujo se asignan las diferentes etiquetas que se muestran en la figura
2.6. Este dominio solo corresponde a la seccion del rotor que se centra en un solo
alabe, por tal motivo desaparece una interface de mezcla que en el modelo

bidimensional se habia asignado debido a que existen dos regiones.

La superficie de entrada del flujo en este caso, es la frontera que delimita al estator
y al rotor de la primera etapa, y la salida del flujo sera el paso del flujo hacia la

segunda etapa de la turbina.

Superficie
del alabe

Salida
del flujo

Carcasa

Entrada
del flujo

Superficie
periodica

Figura 2.8 Condiciones de frontera del dominio tridimensional.
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En este caso la superficie que representa el contorno del &labe sera condicionada
en ANSYS como una pared, al igual que las superficies que representan la raiz y la
carcasa. Con lo que respecta a las superficies periddicas estas permitiran que el
dominio se pueda repetir las 92 veces equivalentes al nimero total de componentes
en el rotor, y se comporta de manera rotacional con respecto al eje que ya se

determiné en la construccion del modelo.

Para las superficies del &labe y la raiz, se establece que estas se encuentran

girando durante la simulacion.

2.7 Parametros de entrada para analisis 3D.

Para determinar los pardmetros de entrada en el estudio tridimensional, existen dos
casos. El primero parte de un analisis donde la presién y temperatura de entrada
son contantes, y los cuales corresponden a 1053.518kPa y 1280K respectivamente.
Estos valores son determinados en base a los resultados obtenidos del estudio

bidimensional y tomando un promedio de los diferentes perfiles.

El segundo caso, es tomar la entrada de presion y temperatura de forma variable
de acuerdo a determinados perfiles. Para obtener dichos perfiles, hay un apoyo en
los resultados de los analisis anteriores de los cuales se determinan tres valores a
diferentes distancias para que al momento de graficar la posicion en Matlab de los
tres puntos se pueda obtener una ecuacion acorde a los datos. La ecuacion que

corresponde al perfil de presion es.

z = —52.957y2 + 119230y — 66060000 (2.7)

La ecuacion 2.7, muestra las variables “z”, que representa la magnitud de las

presiones y es funcién de la variable “y”, la cual indica la distancia con respecto al

eje del rotor y de los cuales los limites inferior y superior, es el radio de la raiz del
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alabe y el radio de la carcasa. Estas variables son consideradas asi ya que el
modelo del dominio fue realizado en esta orientacion con respecto a los ejes de

coordenadas.

Al momento de tomar esta ecuacion 2.7, y graficarla a determinadas distancias, se
obtiene el perfil mostrado en la Figura 2.9, y el cual equivale a la forma del perfil de

presion que entra de forma variable.

1-02 L] L] L] L] 1
1160 Jzeo Jeoo Jeeo 1240 1260 Jeeo Jeoo

Presion (Pa)

Figura 2.9 Perfil de presiones variables.

Por otro lado, la ecuacion de la temperatura equivale a.

z =—0.0182y? + 40.98y — 21790 (2.8)

También se grafica la ecuacion 2.8 para obtener el perfil de temperaturas que se
asignara a la entrada. La Figura 2.10, muestra este perfil.
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Figura 2.10 Perfil de temperaturas variables.

Las ecuaciones 2.7 y 2.8, son introducidas dentro de un archivo, que sirve para
determinar los perfiles de entrada en ANSYS Fluent, y con esto interpretar los

valores de presion y temperatura de entrada variable.

2.8 Modelos de turbulencia.

La mayoria de métodos aplicados en las soluciones de problemas de turbomaquinas
utilizan algoritmos que marchan con el tiempo, donde la solucion itera hacia la
convergencia. Estos métodos requieren de un modelo de turbulencia para cerrar las

ecuaciones de movimiento [1].

Para realizar las simulaciones en este estudio es necesario elegir un modelo de
turbulencia que el programa ofrece. Este principio es descrito mediante las
ecuaciones de Navier-Stokes, sin embargo, no es factible resolver el amplio rango
de escalas en tiempo y espacio por simulaciones numéricas directas (DNS), ya que

puede repercutir en los recursos computacionales que se tienen. Por tal motivo
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procedimientos de promediar estas ecuaciones son usados para filtrar todas, o al

menos partes del espectro turbulento [18].

Un procedimiento comunmente utilizado para promediar las ecuaciones de Navier-
Stokes, es el de Reynolds. Donde las variables de solucion de estas ecuaciones, se
descomponen en componentes medios (promediados por conjuntos o en el tiempo)

y fluctuantes.

Sustituyendo expresiones de esta forma por variables de flujo en las ecuaciones de
continuidad y momento, y tomando un promedio del tiempo (o conjunto) se obtienen

las siguientes ecuaciones [17].

0 0
p, 0

ot T ox; (pu;) =0 (2.9)

a(pu;) 4 d(pu;u;)
at axi

(2.10)
op 0 <6ui oup 2 _ oy
U

0 -
e it Nl Wi ) | BETNRY GRS,
ox, ox; |“\ax, Tox, 3 ”axl)lJraxj( pu't))

Las ecuaciones 2.9y 2.10, son llamadas ecuaciones de Navier-Stokes promediadas
por Reynolds, que tienen la misma forma de las ecuaciones instantaneas, pero
ahora con variables como la velocidad y otras variables de solucion representadas

por valores promediados.

De este tipo de promedios de Reynolds de las ecuaciones de Navier-Stokes,
conocidos por las siglas RANS, parten varios modelos de turbulencia que ofrecen
un enfoque mas econdémico para el calculo de flujos industriales turbulentos
complejos. Historicamente los modelos de turbulencia de dos ecuaciones son los
mas utilizados en la Dinamica de fluidos Computacional (CFD). Estos parten de la
solucion de dos ecuaciones de transporte y modela las tensiones de Reynolds

basadas en el enfoque de la viscosidad de Eddy [18].
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Uno de los modelos de dos ecuaciones mas préacticos, y el cual se eligio para
realizar los analisis en este trabajo fue el modelo k-€. Este modelo parte de las

ecuaciones (2.11y 2.12) de transporte para la turbulencia.

a(k)+a(k)—a(+“t)+ak G+ G Y, +S 211
at ,0 axi p u’i _ax] ” O_k ax] k b pg M k ( )

0 0
7t (pe) + a_xl (pew;)
(2.12)

2

_0 ( +“t)+ag b Clas (G + C3uGy) — Cpap—+ S
- axj l’l O_g axj 1€k k 3eYb ng k &

Estas ecuaciones basadas en la energia cinética k (ecuacion 2.11), la cual se deriva
de la ecuacion exacta, y la razén de disipacion del calor € (ecuacion 2.12) obtenida
por un razonamiento fisico y nada parecido con su contraparte exacta [17].

En estas ecuaciones Gk se refiere a la generacion de energia cinética de
turbulencia, debido al gradiente de velocidad media, que se puede describir con la
ecuacion 2.13. Gp es la generacion de energia cinética de turbulencia por la
flotabilidad calculada por la ecuacion 2.14. Ywm representa la contribucién de la
dilatacion fluctuante en la turbulencia compresible a la razén de disipacion global

que se expresa como la ecuacién 2.15.

ou;
Gk —pu’luja—x]i (2.13)
_ pe 0p
G, = —g; Pr, 9%, (2.14)
Yy = 2peM? (2.15)
k2
U = pCH? (216)
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La ecuacion 2.16 muestra la forma de calcular la viscosidad turbulenta (de Eddy),
gue se estima con la combinacion de k y €. Por dltimo, de las ecuaciones principales
del modelo (2.11, 2.12), C1¢, C2e y C3e SON constantes. ok y Og, SON los nimeros de
turbulencia de Prandtl para k y € respectivamente. Sk y Se son términos definidos

por el usuario.

El modelo de turbulencia k-€ fue elegido para este estudio, por el ahorro de tiempo
que ofrece para realizar los calculos, en comparacion con los otros tipos existentes
en ANSYS Fluent. Este criterio es mas importante en el analisis tridimensional ya
que la forma del dominio del campo de flujo gener6 un gran nimero de elementos
y la demora de la simulacion puede ser significante. Su robustez y precision
razonable para la amplia gama de flujos turbulentos lo hace popular en aplicaciones

industriales [17].

2.9 Flujo de enfriamiento en la turbina.

Debido a la alta temperatura con la que el flujo entra en la turbina (que puede
alcanzar el punto de fusion del material de los componentes), existen diferentes
técnicas de enfriamiento con las cuales el calentamiento del fluido puede alcanzar
los 1800 °C, cuando en un sistema sin enfriamiento la temperatura se limita a los
1000 °C [1].

Dentro de las diferentes formas de enfriamiento, la conveccion interna de flujo es un
sistema utilizado comunmente. La técnica consiste en enfriar agresivamente los
componentes por medio de aire que se descarga del compresor y entran a la turbina
como se representa en la Figura 2.11. Esta forma de refrigerar se puede ocupar en
toberas, alabes moviles de etapas de alta presion, cubiertas delimitantes,
revestimientos de la cAmara de combustion, entre otros. Todo esto sirve para enfriar
las interfaces y regiones secundarias del flujo alrededor de la ruta inmediata del gas

caliente [19].
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Figura 2.11 Esquema del flujo de enfriamiento en una turbina [19].

Figura 2.12 Enfriamiento por conveccion al interior de un alabe [20].
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En un &labe mdvil, el flujo de enfriamiento se comporta comunmente bajo el principio
expuesto en la Figura 2.12. Este tipo de disefio en los &alabes, permite un
enfriamiento por conveccion, donde el aire entra por cavidades ubicadas en la base
circulando arriba y abajo por una serie de canales verticales, y pasan a través de
pequefios orificios ubicados en el filo de entrada del alabe y el borde de salida.

Este esquema de enfriamiento es similar con algunas modificaciones, es utilizado
en los ultimos disefios de turbinas de gas. La temperatura de calentamiento del gas
en unidades GE FA promedian los 1288°C, que es el més alto en la industria de
generacion de energia. Los alabes de la primera etapa son enfriados
conectivamente por aire utilizando conceptos de serpentin utilizados en arreglos de

elementos de aeronaves como se muestra en la Figura 2.13 [20].
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Figura 2.13 Interior de alabes GE FA, que muestran los canales de enfriamiento [20].
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2.10 Condiciones de frontera para el anélisis térmico sobre el alabe.

Para realizar el analisis térmico en el elemento solido, es necesario introducir dos
condiciones. La primera condicién de frontera parte de importar los resultados de la
simulacion del flujo en el nuevo (Figura 2.14), y ser ensamblados en el alabe como

se muestra en la Figura 2.15.

w w

il <% Fluid Flow (Fluent) 8 | Sieady-State Thermal

2 ﬂi} Geometry v o 2 @ Engineering Data v o

3 ﬁ Mesh v 4 3 @i} Geometry v 4

4 @ setup v 4 @ Model vy

5 | @5 Solution S e - a Setup v 4

] @ Results v 4 6 | @5 Solution v 4
Fluid Flow (Fluent) i Q Results v 4

Steady-State Thermal

Figura 2.14 Vista de la pantalla de ANSYS para la importacion de resulta de resultados de Fluent al

analisis térmico.

Figura 2.15 Superficies de referencia para el ensamble de resultados del analisis 3D del flujo.
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Como segunda condicion es introducir la conductividad del flujo de aire de

enfriamiento sobre los canales internos del alabe (Figura 2.16).

Figura 2.16 Condiciones de conductividad del aire de enfriamiento en los canales internos del

alabe.

Los valores de esta condicion de frontera son de un coeficiente de transferencia de
calor por convecciéon de un rango de h=400.7 hasta h=1600.5 W/m? K, con una
temperatura del aire de enfriamiento de 339 °C. Estos valores son tomados de
referencia de las condiciones de frontera para un alabe maovil de la primera etapa
de un modelo de turbina similar [21].
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CAPITULO 3

Dominio computacional y discretizacion.

3.1 Modelado del dominio 2D.

Para realizar el dominio que sirve de para el estudio bidimensional, es necesario
partir de la informacion referente a los planos que se determinaron como condicién,
con el fin de conocer tanto la geometria del perfil de la tobera y del alabe en dicha
posicion, ademas de poder medir la separacion que hay entre estas partes dentro
del estator y el rotor respectivamente. CIDESI proporciona los modelos de las filas
de toberas y alabes de los tres planos indicados, los cuales se muestran en la Figura
3.1, y sirven de para la construccion de los dominios de estudio.

\\\\ s¢
IIIIIIIID), Ve
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Figura 3.1 Superficies de filas de alabes y toderas a diferentes alturas.

Para comenzar la construccién del dominio en la regién de la tobera, se toman en

cuenta las superficies de referencia (Figura 3.1). Considerando solamente tres
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perfiles de la fila, se trazan lineas horizontales entre dos perfiles para obtener los
puntos medios entre las distintas curvas. Con estos puntos que se obtienen, se
dibuja la curva media entre los dos contornos, y que corresponden a una de las
lineas periddicas del dominio. Ya que las lineas peridédicas deben ser iguales, se
toma como referencia la distancia de separacion entre los componentes para
posicionar otra curva a la mitad de la distancia en el lado opuesto. La Figura 3.2
muestra el trazado de las lineas. Con los limites del estator se obtiene un contorno

que delimita la region.

Limite del estator

Linea media
entre perfiles

Perfil de la
tobera

horizontales Limite del estator

Figura 3.2 Lineas de referencia para la elaboracion del croquis de modelado de la regién del

estator.

Con el mismo procedimiento descrito se elabora un croquis dentro de SolidWorks,
que permite el modelado de la superficie que corresponde a la zona del estator.
Delimitando la region del andlisis bidimensional en esta parte, el resultado del
modelo se muestra la Figura 3.3, que corresponde a una parte del dominio que se

utilizara en la simulacion.
Al comprobar que, en las diferentes alturas especificadas, el perfil de la tobera no

cambia, esta misma superficie sirve de referencia para el modelado de los diferentes

dominios que se realizan.

49



Instituto Tecnologico de Pachuca Néstor Ivan Gomez Gauna

Figura 3.3 Parte del dominio correspondiente al estator.

Bajo el mismo procedimiento de trazado de lineas para la obtencién de puntos
medios, se elabora un croquis para la construccién de la regién del dominio
correspondiente al rotor. Ya que el perfil del alabe esta compuesto por menos curvas

se necesita un niumero menor de lineas horizontales Figura 3.4.

Limite del rotor

Perfil del
dlabe

Lineas
horizontales

Linea media
entre perfiles

Limite del rotor

Figura 3.4 Lineas de referencia para la elaboracion del croquis de modelado de la regién del rotor.

El producto que también es modelado en SolidWorks, corresponde a la superficie
de la region del rotor (Figura 3.5). Este proceso es repetido el mismo nimero de

secciones establecidas, ya que los perfiles del 4labe en las tres secciones cambian.
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Figura 3.5 Parte del dominio correspondiente al rotor.

Como fase final, se ensamblan las superficies del rotor y el estator para completar
la definicion del dominio para el estudio bidimensional. Los ensambles de las
diferentes secciones se realizan por separado tomando como regién comun la parte
de la tobera, y creando los archivos con una extensién que sea compatible con el

programa ANSYS.

3.2 Discretizacion del dominio 2D.

Los modelos de los dominios que se transfieren a ANSYS para ser discretizados,
son equivalentes a la configuracion mostrada en la Figura 3.6. El realizar una
discretizacion para la obtencion de una malla que permita obtener elementos finitos
lo més regulares posibles no es facil debido a la geometria irregular de los perfiles
del alabe y tobera, por eso es de gran ayuda el trazar las lineas periddicas como
curvas medias, para que los limites se adapten lo mas posible a las geometrias
internas. Un trazado de malla mas regular ayuda a aceptar la configuracion al

programa y este pueda obtener resultados mas precisos [17].
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Lineas
periddicas

Figura 3.6 Dominio computacional 2D.

Para realizar un mallado de las superficies Figura 3.7, se consideraron dos criterios.
El primero es que, para determinar condiciones de periodicidad, la longitud de las
lineas debe ser iguales en lados opuestos, también que el nUmero de elementos de
malla sean idénticos. Bajo herramientas de mallado como Edge sizing y Match

Control, se control6 esta condicion.

0.00 150,00 300.00 {rrirn)
I 4 .00

75.00 225.00

Figura 3.7 Discretizacion del dominio 2D.
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El segundo criterio es, ya que lo importante del estudié son los resultados en las

paredes del alabe, el mallado debe ser refinado en estos perfiles.

3.3 Modelado del dominio 3D.

Para el analisis tridimensional se construye un dominio de la siguiente manera.
Como datos iniciales se tiene la forma de la superficie del alabe, ademas de los
radios de la base del rotor y el radio de la carcasa, midiendo 1047.23mm vy
1204.1mm respectivamente referente al centro del eje del rotor. De esta forma se

modelan las primeras superficies mostradas en la Figura 3.8.

Superficie de la
carcasa

Superficie del
alabe

Superficie de la
base del rotor

, *Eje
”

.

Z

Figura 3.8 Superficies de referencia del dominio 3D.

Para construir las superficies periddicas, estas se basan sobre las lineas medias
entre los alabes continuos Figura 3.9, ya que el perfil superior y el perfil inferior del
alabe no son iguales se realiza una superficie de barrido entre sus lineas. De igual
manera para que se cumpla una matriz circular de alabes en el rotor, las superficies

periédicas de ambos lados deben ser iguales Figura 3.10.
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Superficie
periodica

Figura 3.9 Construccion de la superficie periédica.

Supefficies
periédicas

Figura 3.10 Modelado de las superficies periédicas que limitan el Dominio 3D.
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Como ultimo paso, se recortan los excedentes de las superficies, y se cierran los
espacios abiertos (Figura 3.11), para terminar de crear el dominio tridimensional del

campo de flujo del rotor.

Figura 3.11 Modelo tridimensional del dominio del campo del flujo.

Una vez obtenido el dominio que se ocupa en el andlisis tridimensional, se debe
verificar que este sea adecuado geométricamente. Una forma que se utilizé fue
comparar el dominio con el modelo del alabe en un ensamble (Figura 3.12), y
comprobar que éstos no tuvieran interferencias. Utilizando herramientas en

SolidWorks se comprob6 que esto fuera asi.

Otra manera con la cual se observo si el dominio modelado era adecuado para
continuar con el andlisis en ANSYS, fue realizar una revolucién con respecto al eje
ubicado en el origen que representa al eje del rotor, y comprobar que el dominio se
repitiera 92 veces que es el total de alabes existentes en la primera etapa de la
turbina que se esta estudiando, ademas de que el modelo computacional pueda
representar bien la seccion del rotor (Figura 3.13). Un punto adicional fue observar

que no existieran intersecciones en las superficies periédicas al momento de
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generar la matriz circular. Con base en esto se consider6 que la parte modelada del

campo de flujo era adecuada para ser usada en el proceso.

Vista superior

Dominio del
campo de
flujo
Vista frontal

Figura 3.12 Ensamble del dominio del campo de flujo y alabe.

Figura 3.13 Modelo del dominio-alabe con revolucion de 360°.
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3.4 Discretizacién del dominio 3D.

Antes de iniciar el proceso de discretizacion en ANSYS, es necesario seccionar el

dominio en subdivisiones como se muestra en la Figura 3.14.

Figura 3.14 Representacion gréafica del dominio seccionado.

Debido a que el dominio no tiene una geometria completamente uniforme se debe
dividir en partes mas pequefias. El fin de esta particion es que al momento de
discretizar el modelo este sea mas facil de hacerlo y que la malla pueda ser lo mas

uniforme posible.

Para poder realizar una malla uniforme, las partes en las que se divide el sélido del
dominio deben conformar cuerpos en los cuales todas las caras que lo conforman
deben tener cuatro vértices, con el fin de poder obtener elementos finitos

rectangulares.

De igual manera, debe ser observado con detenimiento al momento de crear las
divisiones del modelo del dominio, que los vértices que engloban las superficies
periddicas, tanto en la cara superior como en la cara inferior de cuerpo sean
divididos en el mismo namero de partes que la linea periédica contraria a la cara,
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ademas de que deben de ser de la misma longitud. Esto debe ser realizado ya que
para crear las condiciones de periodicidad en ANSYS Fluent, el programa se
restringe a estos criterios para poder ejecutarlos. La Figura 3.15 muestra los vértices

que deben ser idénticos en numero y longitud al ser divididos.

Veértice de
superficie
pericdica

\

Vértice de
superficie
periddica

il

Vértice de
superficie
ZelLal) Vértice de
superficie
periddica
Superficie superior. Superficie inferior.

Figura 3.15 Referencia de los criterios considerados para realizar la particion del modelo del
dominio.

Una vez realizada la particion del dominio y haberse comprobado que los criterios
tomados en cuenta para elaborar esta tarea se cumplieran, se pasa a realizar la

discretizacion en ANSYS.

La discretizacion del dominio del campo de flujo se realiza en ANSYS. Esta tarea
involucra realizar un mallado en el volumen que se desea analizar, con el fin de
obtener pequefios elementos finitos que conformen dicho cuerpo y que permita al

programa obtener resultados con mayor precision [17].
Realizar una discretizacion del modelo involucra que, dentro del analisis

computacional el software pueda ocupar el menor nimero de recursos posibles del

hardware, para poder entregar los resultados requeridos. La forma y el tamafio del
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elemento finito afectan para que la simulacion del proceso funcione de manera
optima.

Con el fin de obtener un mallado acorde a los requerimientos, se debe utilizar la
herramienta de sizing para obtener el arreglo que se desea en los vértices de queda
parte que conforman al dominio. En la Figura 3.16 se muestra en una seccion el

arreglo dentro de una parte del modelo que se construyo para obtener los elementos
gue se desean.

B Edge Sizing
. Edge Sizing 2
|8 £dge Sizing 3

0.00 50.00 100.00 (mm)
[ BN

25.00 75.00

Figura 3.16 Arreglo de divisiones para el mallado del modelo tridimensional.

Al ocupar esta herramienta de mallado, se configura por nimero de divisiones del

elemento, esto quiere decir que el vértice de la parte se tiene que dividir en el
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namero de elementos indicados. Ademas de que la concentracidén de elementos en
cada borde se hace conforme a los requerimientos finales de la discretizacion. Este
mismo procedimiento se realiza en cada seccion del dominio para complementar el

proceso.

De igual manera el nimero de divisiones que se considera en los limites de las
superficies peridédicas deben ser los mismos en sus contrapartes, para que en el
andlisis del flujo las condiciones de periodicidad se puedan aplicar. La Figura 3.17
muestra el resultado final de la discretizacion del modelo, y la Tabla 3-1 muestra el

namero de elementos y nodos que lo conforman.

100.00 (rmm)

25.00 75.00

Figura 3.17 Discretizacién del dominio del campo de flujo.
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ESTADISTICAS
NUumero de nodos 1118070
NUumero de elementos | 1080000

Tabla 3-1 Cantidad de nodos y elementos que componen el dominio tridimensional.

La cantidad de elementos que se generan en la creacion de la malla influye dentro
del andlisis ya que esto afectara en el tiempo y en los resultados finales del analisis
tridimensional. una forma rectangular ayuda a que la cantidad de elementos y nodos
sea menor ayudando a que el programa pueda converger con mayor facilidad.

El tamafio del elemento también es importante mientras mas pequefio sea los
resultados pueden ser mas confiables, pero al realizar esto aumentaria el nUmero

de elementos y esto puede afectar en el tiempo de duracién de una simulacion.

Se considera que el arreglo de la malla es adecuado, ya que se buscaba una mayor
concentracion de elementos en las secciones que se determinan como pared en las

condiciones de frontera.

Dentro de los criterios iniciales para realizar la discretizacion del dominio se tenia
en cuenta que los elementos fueran rectangulares y uniformes, también que la
concentracion de elementos fuera de mayor proporcién en la superficie que
representa la base del rotor y la carcasa. Otra parte y de mayor importancia en la

cual se tenia que concentrar el mallado era en la superficie representativa del alabe.

En las siguientes figuras se puede apreciar los criterios antes mencionados, se
lograron dentro de la discretizacion. La Figura 3.18 muestra una referencia de una
vista frontal donde se puede observar una mayor concentracién de elementos en
las caras superior e inferior, mientras que la Figura 3.19 revela la vista superior del

dominio donde los elementos se concentran mas al acercarse al perfil del alabe.
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Figura 3.18 Referencia de concentracion de elementos en las superficies superior e inferior del

dominio.

Figura 3.19 Referencia de concentracion de elementos en la superficie del alabe.
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3.5 Discretizaciéon del modelo del alabe.

Dentro del proceso del andlisis térmico es necesario realizar la discretizacion del
modelo del alabe. Por la forma irregular del cuerpo es necesario ocupar un método
que permita que los elementos sean capaces de adaptarse a la geometria y evitar
errores dentro del programa cuando genera la malla, ademas de ocupar
herramientas que controlen el tamafio de estos elementos tomando como referencia
5mm. En la Figura 3.20 se muestra el mallado obtenido donde la mayor parte esta
compuesta por elementos tetraédricos.

Figura 3.20 Modelo discretizado del alabe.
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CAPITULO 4

Estudio bidimensional.

En este capitulo se muestran diferentes analisis del fluido a través de la primera
etapa de la turbina, considerando los tres perfiles seleccionados con respecto a la
altura del alabe, tal como se describen dentro de las condiciones de frontera en el
capitulo dos, donde los dominios computacionales ocupados cuentan con la zona

del estator y rotor.

El estudio bidimensional se realiza con el soporte de ANSYS Fluent, empleando un
modelo de turbulencia k-g, con funciones de tratamiento de pared estandar. Todo

esto durante un proceso en estado estable.

Ademas de mostrar los resultados de la distribucion térmica, se presentan
resultados de otros parametros que influyen durante el proceso de operacion de la

turbina.

4.1 Distribucion de temperaturas sobre los perfiles de analisis.

A continuacién, se muestran resultados del analisis bidimensional, referentes a la
distribucion de temperaturas del flujo en la region indicada (tobera-alabe), de la
primera etapa de la turbina de gas GE modelo 7FA, respecto a las tres secciones

gue se especificaron.

La solucién del analisis muestra los contornos de temperatura dentro del dominio
modelado de la zona sobre un plano, éste a su vez, es repetido para validar las
condiciones de periodicidad que se establecieron dentro del programa, tomando en
cuenta la proporcion de la cantidad de alabes del rotor, por el nUmero de toberas
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del estator. Dado que en la primera etapa de esta turbina son 36 toberas por 92
alabes la proporcion es equivalente a 2.5. por esta razén las imagenes mostradas

son 4 perfiles repetidos de toberas por diez de alabes.

La Figura 4.1, muestra los contornos de temperatura del plano a 1066.9mm,
respecto al centro del eje del rotor (seccidn 1/8 de altura del alabe). La temperatura
maxima registrada en esta region fue de 1410.628K, debido a la temperatura de

entrada, y la minima fue de 403.132K.
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Figura 4.1 Contornos de temperatura del analisis bidimensional de la zona de la primera etapa de

la turbina, de la seccion a 1/8 de la altura del alabe.

Dentro del rango obtenido, la Tabla 4-1 muestra el valor maximo y minimo de cada

region que compone el dominio computacional.

. TEMPERATURA | TEMPERATURA

REGION MAXIMA MINIMA
Estator 1410.628 K 1210.838 K
Rotor 1370.436 K 403.132 K

Tabla 4-1 Temperaturas maximas y minimas registradas en cada regién del dominio, de la seccién

a 1/8 de la altura del alabe.
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Junto con los valores de la region del rotor, se estimé el rango de temperatura dentro

del perfil que representa el alabe, el cual ronda entre 1370.436 y 913.86 K

Asi mismo se realiz6 el analisis en la siguiente seccién, donde el plano se encuentra
posicionado a 1125.8mm respecto al centro del eje del rotor. La Figura 4.2, muestra
los contornos de temperatura registrados. El rango de temperatura estimados en

esta parte esta dentro de un maximo de 1409.991 K hasta 458.342 K, como minimo.
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Figura 4.2 Contornos de temperatura del andlisis bidimensional de la zona de la primera etapa de
la turbina, de la seccién a 1/2 de la altura del 4labe.

La Tabla 4-2 muestra los rangos de temperatura de cada zona.

; TEMPERATURA | TEMPERATURA

REGION MAXIMA MINIMA
Estator 1409.991 K 1032.051 K
Rotor 1315.911 K 458.342 K

Tabla 4-2 Temperaturas maximas y minimas registradas en cada region del dominio, de la seccion

a 1/2 de la altura del alabe.
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El contorno que representa el perfil del &labe a esta altura, se encontrd dentro de
las temperaturas cuyo valor minimo fue de 903.048 K, hasta un maximo de
1315.911 K.

Por ultimo, en el andlisis que se realizd en la seccion que corresponde al plano
ubicado a 1184.6mm, los resultados de los contornos de temperatura en esta parte
se muestran en la Figura 4.3, con un valor maximo de 1409.991 K, hasta una

reduccion de temperatura de 419.841 K.
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Figura 4.3 Contornos de temperatura del andlisis bidimensional de la zona de la primera etapa de

la turbina, de la seccion a 7/8 de la altura del alabe.

La Tabla 4-3 muestra el rango de temperaturas en el rotor y estator.

. TEMPERATURA | TEMPERATURA

REGION MAXIMA MINIMA
Estator 1409.991 K 1003.246 K
Rotor 1266.437 K 419.841 K

Tabla 4-3 Temperaturas maximas y minimas registradas en cada region del dominio, de la seccion

a 7/8 de la altura del alabe.
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Las temperaturas del contorno del perfil del 4labe de esta ultima seccidn, varian
desde 865.639 K hasta 1266.437 K.

4.2 Temperaturas en la interfase del estator y rotor.

De los andlisis realizados en las diferentes secciones representativas de la primera
etapa de la turbina de gas, se evaluaron las temperaturas en la linea de interfase
de la region del estator y rotor. Las siguientes graficas muestran las temperaturas
en esta zona, donde la posicion en x muestra la distancia de cada punto de la linea
de interfase con respecto al origen del dominio computacional, y que sirven para
estimar los pardmetros que se tomaron en cuenta para realizar el analisis
tridimensional. La Figura 4.4, es representativa de la seccién a 1/8 de altura del

alabe, la Figura 4.5, a %2 de altura, y la Figura 4.6, a 7/8 de altura.
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Figura 4.4 Grafica de temperatura de la linea de interface estator-rotor, de la seccién a 1/8 de la

altura del alabe.
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Figura 4.5 Grafica de temperatura de la linea de interface estator-rotor, de la seccién a 1/2 de la

altura del alabe.
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Figura 4.6 Grafica de temperatura de la linea de interface estator-rotor, de la seccién a 7/8 de la

altura del alabe.
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4.3 Distribuciéon de presion sobre los perfiles de analisis.

En esta seccidbn se muestra los resultados de las presiones en los planos
especificados, con el fin de analizar otro parametro establecido como condicion de

entrada de flujo, ademas de obtener referencia para los andlisis posteriores.

la Figura 4.7, muestra los resultados de los contornos de presion sobre la seccidon
de 1/8 de la altura del alabe (1066.9mm de distancia del centro del eje del rotor).
Donde el flujo alcanzé una presion de 1499512 Pa, y fue disminuyendo hasta los
1635.08 Pa.
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Figura 4.7 Contornos de presién del analisis bidimensional de la zona de la primera etapa de la

turbina, de la seccion a 1/8 de la altura del alabe.

. PRESION PRESION

REGION MAXIMA MINIMA
Estator 1499512 Pa 830005.4 Pa
Rotor 1247578 Pa 16435.08 Pa

Tabla 4-4 Presiones maximas y minimas registradas en cada region del dominio, de la seccion a

1/8 de la altura del alabe.
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En la Tabla 4-4 se reflejan las presiones alcanzadas en cada region del dominio,
donde las presiones sobre el contorno del alabe se encuentran en un rango de
1247578 Pa a 16435.08 Pa.

En la seccidbn media del rotor (1125.8mm del centro del eje del rotor), la presion
maxima registrada es de 1499488 Pa, y la minima de 19721.03 Pa. Los resultados

mostrados como contornos se pueden ver en la Figura 4.8.

sSC_1/2 [Pa]

Figura 4.8 Contornos de presién del analisis bidimensional de la zona de la primera etapa de la

turbina, de la seccion a 1/2 de la altura del alabe.

. PRESION PRESION

REGION MAXIMA MINIMA
Estator 1499488 Pa 482683.6 Pa
Rotor 1107743 Pa 19721.03 Pa

Tabla 4-5 Presiones maximas y minimas registradas en cada region del dominio, de la seccion a

1/2 de la altura del alabe.
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Dentro de la Tabla 4-5 son tabulados los resultados de las presiones que se

registran en el analisis. Que referente a la region del rotor, el valor maximo y minimo
de presion cerca del perfil del alabe es de 1107743 Pa y 19721.03 Pa.

respectivamente.

En el analisis de la tltima seccién (1184.6mm de distancia al centro del eje del rotor),

la Figura 4.9, muestra los contornos de presion en este plano. Donde se da a

conocer que la presion maxima de entrada es de 1499483 Pa mientras que una

presion minima de salida es de 16947.79 Pa.

SC_7/8
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Figura 4.9 Contornos de presién del analisis bidimensional de la zona de la primera etapa de la

turbina, de la seccion a 7/8 de la altura del alabe.

. PRESION PRESION

REGION MAXIMA MINIMA
Estator 1499483 Pa 354188.7 Pa
Rotor 947167.8 Pa 16947.8 Pa

Tabla 4-6 Presiones maximas y minimas registradas en cada regién del dominio, de la seccién a

7/8 de la altura del alabe.
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Los valores que se muestran en la Tabla 4-6,son los resultados equivalentes de
cada region del dominio de la seccion mencionada. Enfocandonos que los valores

resultantes en el perfil del alabe, se encuentran entre 947167.8 Pa'y 16947.79 Pa.

4.4 Presiones en la interfase del estator y rotor.

Como ultima parte del andlisis bidimensional, se evaltan las presiones de la misma
forma que las temperaturas en la linea de interfase del estator y rotor, con el fin de
conocer los valores que se calculan en esta zona en las diferentes simulaciones
realizadas. Estos datos sirven de referencia para estimar los parametros de entrada
en el andlisis tridimensional, ya que en este solo se esta considerando la zona del

rotor.

La Figura 4.10, Figura 4.11 y la Figura 4.12, son las gréaficas resultantes de presion

de la linea de interface de las secciones de 1/8, 1/2 , y 7/8 de altura del alabe.
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Figura 4.10 Grafica de presion de la linea de interface estator-rotor, de la seccion a 1/8 de la altura

del alabe.
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Figura 4.11 Grafica de presion de la linea de interface estator-rotor, de la seccion a 1/2 de la altura
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Figura 4.12 Grafica de presion de la linea de interface estator-rotor, de la seccién a 7/8 de la altura

del alabe.
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CAPITULO 5

Distribucion 3D de temperatura en el alabe.

En este capitulo, se muestran los resultados del analisis tridimensional del estudio.
Este analisis se comprende de tres casos. El primero donde los parametros de
presion y temperatura de entrada en la simulacion en ANSYS Fluent, se toman
constantes. El segundo caso es un analisis tomando los mismos parametros de
entrada del flujo, pero de forma variable, considerando las graficas que se
obtuvieron en el capitulo dos dentro de las condiciones de frontera. Ambos andlisis
tridimensionales son realizados dentro del mismo modelo de turbulencia estandar
k-g, al igual que el estudio bidimensional, y debido a la discretizacion tomada en el
dominio computacional del campo de flujo, se toma un tratamiento de pared
estandar. Ya que la discretizacion del dominio tridimensional del campo de flujo

excede el millon de elementos se opta por este modelo de turbulencia.

El dltimo andlisis realizado en base a los resultados obtenidos de la simulacion
hecha con parametros de entrada variable, donde se ensamblan en un analisis
térmico estable para la obtencion de la distribucién de temperaturas en el modelo

del alabe sdlido.

5.1 Analisis tridimensional con paradmetros constantes.

Este analisis se realiz6 dentro del programa con un total de 2500 iteraciones, donde
la parte inicial es observar el comportamiento del flujo dentro del dominio que
representa la zona de la primera etapa de la turbina de gas GE 7FA. La Figura 5.1
muestra la distribucion de temperaturas dentro del campo de flujo con respecto a un
solo alabe del rotor. En todo este elemento la variacion de temperatura se encuentra
desde los 1011.2 hasta 1292.3 K.
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Figura 5.1 Distribucion de temperaturas, dentro del dominio tridimensional del campo de flujo.

Para comprender mas el comportamiento del flujo dentro del dominio, la Figura 5.2

muestra tres planos que se construyeron dentro de la zona para poder visualizar los

contornos de temperatura a diferentes alturas del volumen. Estos planos de

referencia fueron construidos en base a las distancias que se muestran en la Tabla

5-1. Estas distancias se toman con referencia al centro del eje del rotor.

REFERENCIA| DPISTANCIA
(mm)
PLANO 1 1066.9
PLANO 2 11258
PLANO 3 1184.6

Tabla 5-1 Posicién de los planos construidos para demostracién de los contornos de temperatura al

interior del dominio.
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Figura 5.2 Planos de referencia de los contornos de temperatura al interior del dominio

tridimensional.

Enfocandonos mas en el modelo del elemento de estudio, se presenta la Figura 5.3,

donde se muestran los contornos de temperatura sobre las superficies que

representan el alabe, y la Figura 5.4, que representa la distribucion de temperaturas

sobre el conjunto de elementos que emulan el rotor de la primera etapa. En estos

resultados se puede apreciar que en la zona no existe mucha variacién de la

temperatura la cual oscila entre 1292 y 1218 K. Las partes donde la concentracién

de temperatura es mayor es dentro de la superficie que representa la zona de

presion del alabe. La Figura 5.5 y la Figura 5.6, son vistas auxiliares para observar

los contornos mencionados que no se pueden apreciar en la vista isométrica de la

Figura 5.3.
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Temperatura
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Figura 5.3 Contornos de temperatura sobre la superficie de un alabe de la primera etapa de la

turbina de gas.
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Figura 5.4 Contornos de Temperatura dentro de un modelo periddico del alabe de la primera etapa,

representando el rotor de la turbina de gas.
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Figura 5.5 Vistas de referencia de los contornos de temperatura en diferentes caras del alabe.
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Figura 5.6 Vista de referencia de los contornos de temperatura en la raiz del alabe.
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5.2 Analisis tridimensional con parametros variables.

Un analisis posterior al realizado con parametros de presion y temperatura
constantes a la entrada y salida del campo de flujo, fue el realizado con los mismos
parametros de forma variable. Estos parametros se obtuvieron mediante los perfiles
descritos en la seccidn de condiciones de frontera en el capitulo dos, con el fin de
tratar el flujo con un comportamiento cercano al cual se encuentra dentro de la

turbina.

Los datos de entrada de estos parametros en ANSYS Fluent, se introdujeron
mediante la lectura de dichos perfiles con un archivo (tipo prof), en donde se indican
las coordenadas (X, Yy, z) de una linea ubicada dentro de la superficie de entrada del
dominio computacional, junto con las magnitudes de presion y temperatura. Esto
mismo se realiz6 para la superficie de salida, y establecer las condiciones

principales del flujo en este andlisis.

La Figura 5.7 muestra la distribucion térmica total dentro del dominio representativo
del campo de flujo. La temperatura mas alta en este analisis fue de 1278.3 K,
ubicada en la zona media de la parte interna del dominio, y la temperatura minima
fue de 982.8 K. Se puede apreciar que el perfil introducido para la simulacién fue
satisfactorio al visualizar la superficie de entrada del flujo, donde la mayor

concentracion de temperatura se encuentra en la zona media.

Comparando resultados con los obtenidos con parametros constantes, se
establecieron las mismas distancias para la construccion de los planos indicados en
la Tabla 5-1. En la Figura 5.8, se muestran las temperaturas resultantes sobre estos
planos, y de alguna manera el comportamiento interno del flujo, donde la maxima
temperatura se ubica en el plano 2 cercana a la superficie de alabe. La temperatura
minima se tiene en los tres planos ubicadas en la zona de succion del componente,

siendo mas notorio en el plano 1.
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Figura 5.7 Distribucidn de temperaturas en el dominio computacional, con parametros variables.

Temperatura

1.278e+003
- 1.263e+003
1.247e+003
- 1.232e+003
1.216e+003
1.200e+003
1.185e+003
1.169e+003
- 1.154e+003
-~ 1.138e+003
1.123e+003
1.107e+003
- 1.092e+003
1.076e+003
1.060e+003
1.045e+003
- 1.029e+003
1.014e+003
- 9.982e+002
9.827e+002

(K]

Figura 5.8 Planos de referencia de los contornos de temperatura al interior del dominio

tridimensional, con parametros variables.
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Una vez visto el comportamiento del flujo, la Figura 5.9, muestra los resultados de
las temperaturas sobre la superficie del alabe. Se observa que, partiendo del centro
del elemento, este parametro disminuye hacia sus alrededores, donde el rango se
encuentra entre 1114.86 a 1278.27 K.

Una forma de comprobar que la simulacion se adapté a las condiciones
establecidas, es en la Figura 5.10, en donde los resultados obtenidos en el alabe se
repiten con la periodicidad determinada, y se puede visualizar una interpretacion
grafica del rotor de la primera etapa de la turbina. Por ultimo, se muestran la Figura
5.11, y la Figura 5.12, que son vistas auxiliares de las caras del alabe, y la superficie

gue representa la raiz de este elemento.
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Figura 5.9 Distribucidn de temperaturas con parametros variables, sobre la superficie

representativa del alabe.
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Figura 5.10 Distribucion de temperaturas con parametros variables, en una interpretacion periodica

del alabe para representar el rotor.

Figura 5.11 Vistas de referencia de los contornos de temperatura con parametros variables, sobre

la superficie del alabe.

83



Instituto Tecnologico de Pachuca Néstor Ivan Gomez Gauna

LS
XQ XQ X0 XQ

X
A% 02 W2 of ¥ 02 A% PP W o R N2 A% AP R
VP DV D I 0 A° 9V, P 2P D B AP D N 1V B P A
q$q9\9\9\9\9\9\9\5\5,\'.\\'.\.\'.\,\'.\,\‘l' . 2% N g

Temperatura K]

Figura 5.12 Vista de referencia de los contornos de temperatura con parametros variables, sobre la
raiz del &labe.

Otro parametro de entrada que se analiz6 en esta parte fue la presion, con el fin de
determinar si el comportamiento del flujo fue adecuado en la simulacién realizada,
ya que ésta fue introducida como una condicion del flujo en las superficies de
entrada y salida.

En la Figura 5.13 y la Figura 5.14, se exponen los contornos de presion del flujo
resultantes, sobre la superficie del alabe, donde se puede apreciar claramente y de
acuerdo con la teoria [7], la superficies representativas de presion y succion del

elemento.

Dentro de la superficie de succion del alabe las presiones alcanzan los 981181.8
Pa, y las zonas de menor presion son de 458204.1 Pa, mientras en la superficie de
presion la parte media y el inicio del alabe recibe presiones de 1033132 Pa. Cabe
mencionar que la direccién de entrada del flujo al dominio del campo, tiene impacto

en estos resultados.
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Presion

[Pa]

1.033e+006
1.003e+006
9.725e+005
9.422e+005
9.120e+005
8.817e+005
8.515e+005
8.212e+005
7.910e+005
7.607e+005
7.304e+005
7.002e+005
6.699e+005
6.397e+005
6.094e+005
5.792e+005
5.489e+005
5.187e+005
4.884e+005
4.581e+005

Figura 5.13 Distribucion de presién con pardmetros variables, sobre la superficie representativa del

alabe.

Figura 5.14 Vistas de referencia de los contornos de presidn con parametros variables, sobre la

superficie del alabe.
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5.3 Distribucién térmica sobre el alabe.

La parte final de este estudio, se basa en los resultados obtenidos del analisis del

flujo con pardmetros variables.

Tras observar los resultados obtenidos en Fluent, se realizé un analisis térmico de
estado estable, considerando los resultados de temperaturas del flujo y el aire de
enfriamiento al interior de los canales del alabe (condiciones de frontera descritas
en la seccion 2.10). La Figura 5.15 muestra los resultados totales de la distribucion
de temperaturas en el elemento soélido, las cuales estan dentro de un rango de
339.391 a 1003.96 °C.

Temperatura

[ 9.904e+002
9.497e+002
- 9.090e+002
- 8.683e+002
- 8.276e+002
- 7.870e+002
- 7.463e+002
- 7.056e+002
| [ 6.649e+002
- 6.242e+002
- 5.835e+002
- 5.428e+002
- 5.021e+002

4.615e+002

4.208e+002

3.801e+002

3.394e+002

[C]

Figura 5.15 Distribucion de temperaturas en el alabe de la primera etapa de la turbina GE 7FA.

En la Figura 5.16, se puede observar como es la transferencia de calor al interior

del elemento, ya que se exhibe una imagen seccionada del alabe.
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Figura 5.16 Distribucion de temperaturas al interior del 4labe de la primera etapa de la turbina GE

TFA.

Punta 137.4mm

156.87mm

Figura 5.17 Referencia de los planos de corte para la visualizacion interna del alabe.
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Para poder mostrar los resultados de la distribucion de temperaturas internas, se
realizaron tres planos de corte (Figura 5.17) a diferentes alturas sobre al alabe. Con
base a la altura de 156.87 mm que tiene el elemento, se construyeron tres planos a
1/8, 1/2 y 7/8 de distancia, a partir de la raiz para mostrar los contornos de
temperaturas locales en cada plano. La Figura 5.18 representa el corte a 19.6mm
de distancia de la raiz, la Figura 5.19 a 78.6mm y la Figura 5.20 a 137.4mm.

aQ 2 & VIR
oqo”fpo ) 0@"*0& &S

0
@ =]
AP N %696‘,\ s m’\,\u‘?’g '\'*’qefb"\ ‘5""36'\“6
6° ©° ©° AY AL AT A 2> oY 2° o B2 3" 5° o o

1 1 1 1 1 L

Temperatura [C]

. XQ x

a &
S S & $
® 0P =4

1’1’
s 2N,

R At

P E S
| |

Figura 5.18 Distribucion de Temperaturas locales, en un plano a 1/8 de altura del &labe.
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Temperatura [C]

Figura 5.19 Distribucion de Temperaturas locales, en un plano a 1/2 de altura del &labe.
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Figura 5.20 Distribuciéon de Temperaturas locales, en un plano a 7/8 de altura del alabe.

Con estos ultimos resultados se puede observar que la menor concentracion de
temperatura se tiene en el centro del perfil del alabe, que en comparacién con datos
de mantenimiento de turbinas de alto rendimiento de General Electric es similar. Los
contornos del alabe son los que presentan mayor concentracion de temperatura y

el filo de salida del alabe el mas afectado.
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Conclusiones.

En este trabajo se realizaron simulaciones utilizando la Dinamica de Fluidos
Computacional (CFD), para conocer el comportamiento del flujo en una turbina de
gas General Electric, modelo 7FA, y conocer las condiciones térmicas de un alabe
movil de la primera etapa durante su operacion. Resulta practico el uso de esta
técnica para la investigacion, ya que comparado con meétodos experimentales
resulta econémico tanto en recursos como en tiempo, y los resultados pueden ser

muy similares.

Posteriormente se efectudé un analisis térmico sobre un modelo tridimensional
representativo del alabe, con el fin de conocer la distribucién de temperaturas que
el fluido induce en éste. Utilizar los diferentes mddulos en ANSYS (Fluent y Steady-
State Thermal), permitieron que la importacion de los datos de temperatura del flujo
se acoplara perfectamente con el modelo sélido, sin tener que efectuar tareas extras

al proceso.

Con respecto a los resultados obtenidos en este estudio, éstos pueden servir como
referencia para realizar estudios posteriores, como el poder investigar sobre los
cambios microestructurales del material del alabe que se analizé, ya que los
gradientes térmicos llegan a ser una referencia para tener datos iniciales en la

investigacion.
También se concluye que este trabajo es valido como un desarrollo de un método

para el andlisis de las mismas condiciones sobre alabes de otras etapas o de

distintos modelos de turbinas de gas.
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Anexos.

Datos del archivo de los perfiles de presion y temperatura de entrada, para el

andlisis tridimensional con parametros variables.

((Inlet_3D point 101)

X

OO0 OO0 OTOTOPTOOTOO~

<

PRRPRPRRPRRPRRPRREPRRPRPRPRPLRA~

.0168183
.0168183
.0168183
.0168183
.0168183
.0168183
.0168183
.0168183
.0168183
.0168183
.0168183
.0168183
.0168183
.0168183
.0168183
.0168183
.0168183 0.

.0470949 1.
.056508156
.064352536
.072196916
.080041296
.087885676
.095730056
.103574436
.111418816
.119263196
.127107576
.134951956
.142796336
.150640716
.158485096
.166329476

0.0168183 0.0168183 ©0.0168183 0.0168183
0.0168183 0.0168183 0.0168183 ©0.0168183
0.0168183 0.0168183 0.0168183 0.0168183
0.0168183 0.0168183 0.0168183 ©0.0168183
0.0168183 0.0168183 ©0.0168183 0.0168183
0.0168183 0.0168183 0.0168183 ©0.0168183
0.0168183 0.0168183 0.0168183 0.0168183
0.0168183 0.0168183 0.0168183 ©0.0168183
0.0168183 0.0168183 0.0168183 0.0168183
0.0168183 0.0168183 0.0168183 ©0.0168183
0.0168183 0.0168183 0.0168183 ©.0168183
0.0168183 0.0168183 ©0.0168183 0.0168183
0.0168183 ©0.0168183 0.0168183 ©0.0168183
0.0168183 0.0168183 0.0168183 0.0168183
0.0168183 ©0.0168183 0.0168183 ©0.0168183
0.0168183 0.0168183 0.0168183 0.0168183
0168183 0.0168183 0.0168183 0.0168183)

.0168183
.0168183
.0168183
.0168183
.0168183
.0168183
.0168183
.0168183
.0168183
.0168183
.0168183
.0168183
.0168183
.0168183
.0168183
.0168183

OO0 0O

048663776 1.050232652 1.051801528 1.053370404 1.05493928

PR, RRPRPRRPRpRRPRRPRapRRP

.058077032
.065921412
.073765792
.081610172
.089454552
.097298932
.105143312
.112987692
.120832072
.128676452
.136520832
.144365212
.152209592
.160053972
.167898352

1.059645908
1.067490288
1.075334668
1.083179048
1.091023428
1.098867808
1.106712188
1.114556568
1.122400948
1.130245328
1.138089708
1.145934088
1.153778468
1.161622848
1.169467228

1.061214784
1.069059164
1.076903544
1.084747924
1.092592304
1.100436684
1.108281064
1.116125444
1.123969824
1.131814204
1.139658584
1.147502964
1.155347344
1.163191724
1.171036104

1.06278366
1.07062804
1.07847242

1.0863168
1.09416118
1.10200556
1.10984994
1.11769432

1.1255387
1.13338308
1.14122746
1.14907184
1.15691622

1.1647606
1.17260498
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1.174173856
1.182018236
1.189862616
1.197706996

OO0~
(ORI W)
OO0
OO0
OO0
(ORI W)
(W)

[ 2N )

1.175742732
1.183587112
1.191431492

.199275872 1.

(ORI W)
OO0
(ORI W)
OO0
(ORI )
(ORI )
(ORI )
(ORI )
(ORI W)
(ORI W)
(ORI )
(ORI )
OO0
(ORI W)
(ORI W)
(ORI W)
(ORI )
(ORI )
(ORI )
(ORI W)
OO0
OO0
(ORI )
OO0
OO0
(ORI W)

(Pressure_inlet

947030.4166
967039.5974
984941.7013
1000736.728
1014424.679
1026005 .552
1035479.348
1042846.068
1048105.711
1051258.277
1052303.766
1051242.178
1048073.513
1042797.772
1035414.953
1025925.058
1014328.086
1000624 .037
984812.911

966894 .7083

946869.4288)

951200.8189
970788.5843
988269.2728
1003642.885
1016909.419
1028068.877
1037121.258
1044066 .563
1048904.79
1051635.941
1052260.014
1050777 .011
1047186.931
1041489.774
1033685.54
1023774.23
1011755.842
997630.3778
981397.8366
963058.2185

(Pressure_inlet_gauge

852327.3749
870335.6376
886447.5311
900663 .0555
912982.2107
923404 .9967
931931.4135
938561.4612
943295.1396
946132.4489
947073.3891
945699.3099

856080.737

873709.7259
889442 .3456
903278.5961
915218.4774
925261.9896
933409.1326
939659.9064
944014 .311

946472 .3465

945204 .8051

1.177311608
1.185155988
1.193000368

955286.9381
974453.2882
991512.5613
1006464 .758
1019309.877
1030047.92
1038678.885
1045202.774
1049619.586
1051929.321
1052131.98
1050227 .561
1046216.066
1040097 .493
1031871.844
1021539.118
1009099.315
994552.4357
977898.4791
959137.4457

859758.2443
877007 .9593
892361.3052
905818.2819
917378.8894
927043.1277
934810.9969
940682.4969
944657.6277
946736.3893

944634 .4454

1.178880484
1.186724864
1.194569244
200844748 1.202413624 1.2039825)

959288.7743
978033.7089
994671.5667
1009202.348
1021626.052
1031942.679
1040152.229
1046254.703
1050250.099
1052138.419
1051919.662
1049593.828
1045160.917
1038620.93
1029973.865
1019219.724
1006358.506
991390.2106
974314 .8386
955132.3898

863359.8968

880230.338
895204 .4101
908282.1129
919463.4466
928748.4111
936137 .0064
941629.2325
945225.0895
946924 .5773

943988.231

1.18044936
1.18829374
1.19613812

[N )

963206.3274
981529.8466
997746.2891
1011855.655
1023857.943
1033753.155

1041541.29
1047222.348

1050796.33
1052263.234
1051623.062
1048875.812
1044021.486
1037060.083
1027991.603
1016816.046
1003533.413
988143.7023

970646.915
951043.0508

866885.6946

883376.862
897971.6602
910670.0892

921472.149
930377.8397
937387.1612
942500.1135
945716.6966
947036.9106

947034.0128 946918.7818 946727.696 946460.7554 946117.96

943266.1618
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942468.2379
937340.7967
930316.9863
921396.8067
910580.
895097.1922
880108.6312
863223.7011

941594.4592
936087.7441
928684.6599
919385.2065

892251.1895
876883.3547

(Temp_inlet

1151.
1175.
1197.
1216.

1233

1247.
1259.
1268.

1274

1278.

1279

1278.

1274

1268.
1259.
1247.

1233

1216.
1197.
1175.
1151.

55429  1156.622801
872853  1180.429366
631425  1201.67594
830006  1220.362524
.468597  1236.489116
547197  1250.055718
965806  1261.062329
924425  1269.50895
.423053  1275.39558
26169  1278.722219
.540337  1279.488867
258992  1277.695525
.417657  1273.342191
016332  1266.428868
955015  1256.955553
533708  1244.922248
.45241  1230.328952
811121  1213.175665
609842  1193.462387
848572  1171.189119
527311))

940644 .8257
934758.8368
926976.4787
917297.7515

889329.3321
873582.2235

1161.588914
1184.88348
1205.618056
1223.792642
1239.407236
1252.46184
1262.956453
1270.891075
1276.265707
1279.080348
1279.334998
1277.029657
1272.164326
1264.739004
1254.753691
1242.208388
1227.103093
1209.437809
1189.212533
1166.427267

939619.3375
933354.0747
925192.4428
915134.4418

886331.6199
870205.2375

859619.1508 855938.7457 852182.4859)

1166.452626
1189.235195
1209.457773
1227.12036
1242.222956
1254.765562
1264.748177
1272.170801
1277.033434
1279.336077
1279.078729
1276.26139
1270.884061
1262.946741
1252.44943
1239.392128
1223.774836
1205.597553
1184.860279
1161.563014

938517.9944
931873.4579
923332.5521
912895.2772

258 908189.3839 905722.6551 903180.0715 900561.6332 897867.34

883258.053
866752.3967

1171.213939

1193.48451
1213.195089
1230.345678
1244.936276
1256.966884
1266.437501
1273.348127
1277.698762
1279.489407

1278.72006
1275.390724
1269.501396
1261.052078
1250.042769
1236.473469
1220.344178
1201.654897
1180.405625
1156.596363
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Datos del archivo de los perfiles de presion y temperatura de salida, para el

andlisis tridimensional con parametros variables.

((Outlet_3D point 101)

X

.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728

< OO0 0O OOTOOTOO~

PRRRPRRRPRRPRRPRPRRRPRPRRRPRRRERLRA~

.043845426
.051711031
.059576636
.067442241
.075307846
.083173451
.091039056
.098904661
.106770266
.114635871
.122501476
.130367081
.138232686
.146098291
.153963896
.161829501
.169695106
.177560711
.185426316

OO OO OOOOO

.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
Q.

08412728

RrPPRPPRPpPRpPRpRPRPRRPRPRP R

OO0 OO0

.045418547
.053284152
.061149757
.069015362
.076880967
.084746572
.092612177
.100477782
.108343387
.116208992
.124074597
.131940202
.139805807
.147671412
.155537017
.163402622
.171268227
.179133832
.186999437

.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728 0.08412728 0.08412728 0.08412728 0.08412728)

OO0 00000000

1.046991668
1.054857273
1.062722878
1.070588483
1.078454088
1.086319693
1.094185298
1.102050903
1.109916508
1.117782113
1.125647718
1.133513323
1.141378928
1.149244533
1.157110138
1.164975743
1.172841348
1.180706953
1.188572558

.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728

OO OO

.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
9.

08412728

1.048564789
1.056430394
1.064295999
1.072161604
1.080027209
1.087892814
1.095758419
1.103624024
1.111489629
1.119355234
1.127220839
1.135086444
1.142952049
1.150817654
1.158683259
1.166548864
1.174414469
1.182280074
1.190145679

.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728
.08412728

OO0 00000000

1.05013791

1.058003515

1.06586912

1.073734725

1.08160033

1.089465935

1.09733154

1.105197145

1.11306275

1.120928355

1.12879396

1.136659565

1.14452517

1.152390775

1.16025638

1.168121985

1.17598759

1.183853195

1.1917188
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1.193291921
1.201157526)

.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431

.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431

1.194865042

.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431

.16431

.16431)

(Pressure_outlet

804975.
821983.
837200.
850626.
862260.
872104.
880157.
886419.
890889.
893569.
894458.
893555,
890862.
886378.
880102.
872036.
862178.
850530.
837090.
821860.
804839.

8541
6578
4461
2191
9767
7191
4461
1578
8541
5351
2008
8512
4862
1059
7102
2993
8729
4313
9744
5021
0144)

(Temp_outlet
978.8211462
999.4919247

808520.
825170.2966
840028.8819
853096.4518
864373.0064
873858.5457
881553.0696
887456.5783
891569.0715
893890.5495
894421.0121
893160.4594
890108.8913
885266.308
878632.7093
870208.0952
859992.4658
847985.8212
834188.1611
818599.4858

6961

983.1293813
1003.364961

1.196438163

.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431

811993.8974
828285.2949
842785.6771
855495.044
866413.3955
875540.7317
882877.0526
888422.3581
892176.6483
894139.9232
894312.1828
892693.427
889283.6559

884082.8694

877091.0677
868308.2506
857734.4181
845369.5704
831213.7073
815266.8289

987.3505767
1007.150958

1.1980

11284

.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431

815395.4581
831328.6526
845470.8317
857821.9955
868382.144
877151.2771
884129.3949
889316.4974
892712.5846
894317.6564
894131.7129
892154.754
888386.7798
882827.7903
875477 .7855
866336.7653
855404.7298

842681.679
828167.6128
811862.5313

991.4847324
1010.849916

1.199584405

.16431 -0.16431 -0.16431 -0.16431
.16431-0.16431 -0.16431 -0.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431

.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431
.16431

818725.
834300.
848084.
860077.
870279.
878690.
885310.
890138.
893176.
894423.
893879.
891544.
887418.
881501.
873792.8627
864293.6394
853003.4009

839922.147
825049.8777
808386.5932

3783
3696
3457
3064
2518
1819
0967
9961
8801
7489
6023
4404
2632
0706

995.5318484
1014.461833
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1017.986711
1034.305505
1048.448308
1060.415118
1070.205936
1077.820761
1083.259595
1086.522437
1087.609286
1086.520143
1083.255009
1077.813882
1070.196763
1060.403652
1048.434548
1034.289453
1017.968366
999.4712861

978.7982145))

1021.424549
1037.308145
1051.015749
1062.547361
1071.90298
1079.082607
1084.086243
1086.913886
1087.565537
1086.041196
1082.340863
1076.464537
1068.41222
1058.18391
1045.779609
1031.199315
1014.443029
995.5107512

1024.775348
1040.223745
1053.496151
1064 .592564
1073.512985
1080.257414
1084.825851
1087.218295
1087.434748
1085.475209
1081.339677
1075.028153
1066.540637
1055.877129
1043.037629
1028.022137
1010.830653
991.4631765

1028.039107
1043.052306
1055.889513
1066.550727
1075.03595
1081.345181
1085.478419
1087.435665
1087.21692
1084.822182
1080.251452
1073.504729
1064.582015
1053.483309
1040.20861
1024.75792
1007.131237
987.3285622

1031.215826
1045.793826
1058.195835
1068.421851
1076.471876
1082.345908
1086.043948
1087.565996
1086.912051
1084.082115
1079.076187
1071.894266
1062.536353
1051.002449
1037.292552
1021.406663
1003.344781
983.1069082
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