
UNIVERSIDAD NACIONAL AUTÓNOMA DE MÉXICO

PROGRAMA DE MAESTRÍA Y DOCTORADO EN INGENIERÍA
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TUTOR:
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2.35. Contornos de CO a lo largo de la cámara para keroseno. . . . . . . . . . . . . . . 54
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2.1. Parámetros de inicio. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 31
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0.1. Resumen y estructura del trabajo de tesis

Los adversos efectos ambientales relacionados con los procesos de combustión en turbinas

de gas han motivado, recientemente, la consideración de combustibles alternativos. Entre las

opciones más prometedoras se encuentran los biocombustibles y sus mezclas con combustibles

convencionales. Estas alternativas son interesantes, porque permiten reducir la emisión de

contaminantes como el CO2. Sin embargo, aún quedan por resolver problemas de diversa

complejidad; por ejemplo: la formación de sedimentos de cenizas en el interior de la máquina,

y la inyección inadecuada debido a la elevada viscosidad. En particular, el segundo aspecto

conlleva dos problemas principales: 1) las caracteŕısticas del chorro de inyección en la cámara

de combustión, y 2) la geometŕıa de la cámara de combustión. Idealmente, el chorro de

inyección debe producir una atomización homogénea de tipo cónico, cuya apertura angular

se encuentre entre 60◦y 80◦, y cuya penetración en el interior de la cámara de combustión

sea aceptable. Mediante una inyección adecuada se logran producir perfiles de presión y

temperatura homogéneos en los planos de salida de la tobera, limitando con ello las pérdidas

hidrodinámicas e incrementando la eficiencia de la turbina.

El trabajo de tesis se lleva a cabo en cinco etapas, en la primera de ellas se llevo a cabo

una revisión sobre la aplicación de biocombustibles en la aviación. En la literatura

abierta, la mayoŕıa de autores señalan que la viscosidad no representa un problema para la

sustitución del combustible común por biodiesel, por ejemplo, Ali (2016), sin embargo, en

el presente trabajo se planteo que lo anterior puede ser estar equivocado. Por lo tanto, se

desarrollo un trabajo teórico, dando como resultado la publicación del caṕıtulo: ’Towards

more sustainable aeronautics via use of biofuels’ en libro Sustainable Energy Technologies

(Iturbe et al. (2017)), dicho trabajo, tuvo como objetivo mostrar mediante un modelado

matemático, que, dada la mayor viscosidad del biodiesel, causa una atomización inadecuada

y con ello una combustión incompleta. Complementando lo anterior, con la finalidad de

conocer el funcionamiento y emisiones de una turbina de gas funcionando con biodiesel, se

realizaron pruebas experimentales en una turbina de gas de 160 Newton de empuje, dicho

trabajo derivó en la publicación del art́ıculo indexado: ’Microturbine characteristics and

emissions using biofuel blends’, en la revista Biofuels (Iturbe et al. (2020)).

En la segunda etapa, se creo un código numérico para el análisis de parámetros de rendi-

miento de una turbina de gas, presentado y publicado en las memorias del congreso SOMIM

2017. El propósito del trabajo, consistió en generar y validar una metodoloǵıa para el

cálculo de las variables termodinámicas y de desempeño de una turbina de gas a
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distintas condiciones de operación, dando como resultado, las variables de entrada para

el modelo numérico de la tercer etapa. Dado que la hipótesis de la presente tesis contempla

un cambio en las caracteŕısticas f́ısico-qúımicas del combustible, la cámara de combustión es

el componente que deberá ser estudiado a profundidad. Motivo por el cual, la tercer etapa

involucra el diseño y análisis numérico de la misma, permitiendo evaluar el comporta-

miento de las diferentes variables del proceso de combustión turbulenta, en dicha etapa se

simularon dos casos, uno con keroseno y otro con biodiesel en un modelo no premezclado

para la combustión turbulenta. El modelo numérico anterior, no tiene detalle alguno sobre

el proceso de inyección en la cámara, siendo un proceso vital en la posible sustitución de

combustible convencional (keroseno) por el biodiesel, por tal motivo, surge la cuarta etapa.

En la cuarta etapa, se realiza el diseño y simulación de flujos multifásicos en estado

transitorio de un inyector para keroseno y uno para biodiesel (dado que la geometŕıa

depende de la densidad y viscosidad del combustible). Finalmente, la quinta etapa contempla

un cruce de las conclusiones y recomendaciones para trabajos futuros obtenidas

entre los dos modelos principales: la cámara de combustión y los inyectores de

combustible aśı como recomendaciones.



Caṕıtulo 1

INTRODUCCIÓN

1.1. Objetivo general

Estudio del posible reemplazo de biocombustibles con mayor viscosidad al keroseno en

turbinas de gas para la generación de empuje y reducción de emisiones contaminantes.

1.1.1. Objetivos particulares

Definir un modelo matemático para el proceso de atomización que muestre la influencia

de la viscosidad del fluido.

Desarrollar y validar un código numérico para el análisis de parámetros de rendimiento

de una turbina de gas en el punto de diseño.

Seleccionar un tipo de cámara de combustion para turbina de gas y desarrollar una

metodoloǵıa para su diseño.

Realizar y analizar una simulación del proceso de combustión de la cámara diseñada

en el punto anterior, quemando keroseno y biocombustible.

Desarrollar una metodoloǵıa para el diseño de inyectores de combustible que trabajen

con keroseno y biocombustible.

Realizar y analizar una simulación del proceso de inyección del biocombustible.

3
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1.2. Hipótesis

Es posible que las cámaras de combustión de turbinas de gas trabajen con biocombusti-

bles de manera permanente, en este caso del biocombustible, manteniendo sus capacidades

operativas y sin impactos considerables negativos en el desempeño, que como resultado, se

podrá contribuir a la reducción de emisiones a la atmósfera usando un biocombustible.

1.3. Alcances

No se contempla el desarrollo de un proceso para la obtención del biocombustible, las

pruebas experimentales son en tierra, el estudio de la atomización del combustible se rea-

lizará solo de manera numérica, los procesos a abordar son principalmente aerodinámicos,

termodinámicos y numéricos.

1.4. Antecedentes

Los motores de reacción juegan un papel protagónico en lo que refiere a propulsion de ae-

ronaves civiles y militares. Las empresas manufactureras de motores a reacción se enfocan en

aspectos tales como: producción, prueba, certificación, entrega a manufactureros de aviones,

mantenimiento y diseño. Dichos motores funcionan bajo el principio básico de turbina de gas

en ciclo abierto Brayton y de acuerdo a la capacidad para generación de potencia, los motores

cuyos rangos van de 15 a 300 [kW] son clasificados como micro motores (micro-turbinas).

A continuación, se presenta una revisión de trabajos cient́ıficos enfocados a la implemen-

tación de biocombustibles en turbinas de gas. Vale la pena destacar la falta de información

pública de dicha implementación en motores de escala real (aviones para uso militar, civil o

de carga), por lo tanto, parte importante de la información disponible, proviene de micro-

turbinas. Dicha falta de información, puede deberse a factores tales como la poĺıtica de las

empresas que hacen los motores (ventaja tecnológica) y la incertidumbre que ocasiona im-

plementar biocombustibles con diferentes propiedades f́ısico-qúımicas, las cuales, pudiesen

ocasionar algún daño mal funcionamiento de equipo sumamente costoso. Orientados a dar

una respuesta a la incertidumbre, investigadores en el mundo señalan que la viscosidad no

representa un problema para la sustitución del combustible común por biocombustible, por
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ejemplo, Ali (2016), por lo tanto, se desarrollo un trabajo teórico, dando como resultado la

publicación del caṕıtulo: ’Towards more sustainable aeronautics via use of biofuels’ en libro

Sustainable Energy Technologies (Iturbe et al. (2017)), el caṕıtulo presenta una revisión sobre

la implementación de biocombustibles en 20 aeroĺıneas con más de 1500 vuelos, en donde,

los vuelos de Lufthansa por śı solos ahorraron 1480 toneladas de CO2 Joe Felice (2013), vale

la pena destacar, que el combustible utilizado durante dichos vuelos, era una combinación

de 50 % en volumen de biocombustible (jatropha) y 50 % de combustible de aviación común.

Algunas bondades adicionales que destacan los investigadores, sugieren una reducción sig-

nificativa de hasta un 30 % en NOx, aśı como su relativamente alta eficiencia térmica que

posee Habib et al. (2010). El trabajo teórico, no solo revisa las ventajas sino desventajas del

uso de biocombustibles, aśı como algunos retos a los que se enfrenta la industria aeronáutica

en búsqueda de dicha sustitución. Se destacan las caracteŕısticas dinámicas que afectan al

sistema de inyección de combustible y la geometŕıa de la cámara de combustión, el resto del

trabajo teórico se enfoca en desarrollar un modelo matemático, el cual, permite concluir que

la viscosidad, es la responsable de retardar y en el peor de los casos, impedir el rompimiento

del combustible durante el proceso de atomización, lo cual conduce a una combustión inade-

cuada, causando una diminución en los parámetros de eficiencia en el desempeño del motor

y con ello, dejando prácticamente fuera la substitución de biocombustibles.

Para la prueba, manufactura o implementación de una turbina de gas de tamaño real (en-

tiéndase un motor de un avión para uso civil o militar), se requiere de una infraestructura

sostenible, cuya inversion puede ascender a miles de millones, por tal motivo, no suelen estar

dentro del alcance de las universidades para su estudio. Sin embargo, la tecnoloǵıa en micro-

turbinas jet, nos permite experimentar en un amplio rango de caracteŕısticas operacionales,

facilita el mantenimiento, prueba e incluso rediseño y cualquier otra modificación, tomando

como premisa que dichos cambios deberán realizarse por personas experimentadas, para ga-

rantizar la seguridad en su uso y el funcionamiento del mismo. Las micro-turbinas se han

convertido en un motor ampliamente utilizado en diferentes campos, que van desde veh́ıculos

aéreos a control remoto (UAVs), generadores eléctricos a pequeña escala o medios de trans-

porte h́ıbridos. Dichas aplicaciones son relativamente nuevas e involucran: a) Escalamiento

a través de la reducción en el tamaño y peso del motor, mientras que a su vez solicita un

aumento en el empuje para una relación de presiones determinada, b) Incremento de la velo-

cidad rotacional del compresor y c) Reducción en el consumo especifico de combustible y de

emisiones de gases de efecto invernadero Kamps (2013). Una manera de abordar este ultimo

punto puede ser tratado mediante el análisis de la combustion turbulenta a alta velocidad,

análisis aerodinámico del flujo en el motor y el uso de biocombustibles como alternativa a
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los combustibles de origen fósil.

La Comisión Europea tiene proyectos para multiples fines de investigación y desarrollo,

uno de ellos, es el Proyecto de Bioturbinas Turbines (2004). El objetivo del proyecto es

evaluar la viabilidad técnica y el potencial de mercado de las micro-turbinas que usan los

biocombustibles ĺıquidos (bioturbinas) para aplicaciones eléctricas y de calefacción. Estos

son considerados como una opción viable para el futuro a corto plazo para promover una

tecnoloǵıa innovadora, eficiente y responsable con el medio ambiente para la generación de

enerǵıa o transporte.

Khairallah (2004) presenta resultados de pruebas experimentales de micro-turbinas usadas

para la generación de potencia de 30 [kW], usando como combustible biogas con contenidos

de metano superiores a 35 %. Las bioturbinas ofrecen muchas ventajas, la principal es la

generación de enerǵıa limpia, sumado a ésto, las micro-turbinas ofrecen ventajas adicionales

que van desde una instalación sencilla, transporte y eficiencia constante en términos del

contenido de metano.

Krishna (2007b) evalúa el desempeño de las mezclas de biocombustible en una micro-

turbina Capstone 30 [kW] mediante las siguientes metas: a) Medición de las propiedades de

la mezcla, b) Caracterización del inyector de la mezcla, c) Medición de la distribución del

tamaño de gota con un analizador de Malvern, d) Medición del desempeño de la combustión,

e) Cálculo de eficiencia y emisiones, y f) Medición de cambios en la eficiencia, partes internas,

corrosión y desgaste.

Agarwal et al. (2011) Desarrolla una mejora en el desempeño de una turbina de gas utili-

zando inyección a de gas en la cámara de combustión en condiciones de operación espećıficas.

Ellos hacen uso del método (STIG, Steam Turbine Injection Gas), el cual consiste en intro-

ducir grandes cantidades de gas aguas arriba en la cámara de combustión. Dicho método es

estudiado y comparado contra el ciclo simple Brayton. Los resultados permitieron concluir

que la temperatura ambiente reduce considerablemente la potencia de salida del ciclo y que

no se pudo lograr un aumentó en la eficiencia térmica, dado que ésta, se mantuvo constante,

es decir, que el método STIG para aumentar el desempeño del motor no pudo mitigar el

efecto del aumento en la temperatura ambiente pero si aumenta la potencia de salida del

ciclo.

Meher (2010) Realizan un análisis del proceso de combustion en motores de turbina de
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gas con combustibles ĺıquidos y gaseosos, mostrando la interrelación entre el sistema de

combustible, las propiedades del mismo y la operabilidad en términos de los NOx y emisiones

de combustión. Se establece que el principal problema del biocombustible, es el contenido de

hasta 5 [ppm] de sodio más potasio, que supera considerablemente los ĺımites de OEM para

aplicaciones de turbinas de gas. Este nivel de contaminación se expresa como un máximo

posible de la norma ASTM (2008), la especificación de biocombustible B100. Además, y

tal vez incluso de mayor importancia , el contenido de sodio de biocombustible puede ser

orgánicamente unida (o muy fuertemente emulsionado), que hace que sea dif́ıcil de eliminar

mediante procedimientos de purificación f́ısicos, tales como separación centŕıfuga.

De acuerdo con Habib et al. (2010) el efecto de utilizar combustibles derivados del petróleo

en la aviación es grave dada la intensidad con la que el trafico aéreo (militar y civil) aumenta

cada d́ıa, dejando claro la necesidad de una alternativa de biocombustibles. Por lo cual, se

propuso realizar un estudio de la adición de biocombustibles en el Jet A, con la finalidad de

observar su efecto en el rendimiento y emisiones de una micro-turbina de gas. Obteniendo co-

mo resultado, que el empuje estático desarrollado con los biocombustibles puros y sus mezclas

con Jet A, en general, fue comparable al de Jet A. Los biocombustibles puros dieron como

resultado eficiencias térmicas notablemente más altas que Jet A y las mezclas. Aśı mismo,

se determinó que las concentraciones de emisiones contaminantes de CO y NO disminuyeron

cuando se utilizó biocombustible. Como conclusión general, las mezclas de biocombustible y

Jet A parecen prometedoras, al tiempo que emiten la menor cantidad de contaminantes sin

una reducción significativa del empuje estático.

do Nascimento y dos Santos (2011) en su investigación sobre la reducción de gases de efecto

invernadero por parte de motores de turbina de gas, realizan un análisis de viabilidad del uso

de biocombustibles, ya sea para generación de empuje o potencia eléctrica. Ellos especifican

los requerimientos a los cuales deberán adaptarse nuevos o actuales biocombustibles, ya sean

ĺıquidas o gaseosos para una operación segura del motor y protección del ambiente. Con el

desarrollo industrial que existe, se tiene la necesidad de una investigación más refinada en el

uso de los biocombustibles en las turbinas de gas. Esta deberá abarcar aspectos tales como, la

calidad del biocombustible a ser utilizado, la forma y las condiciones de almacenamiento, los

ajustes en los sistemas de motores, y los costos de la enerǵıa generada con el fin para mantener

una alta seguridad de funcionamiento de las turbinas. Una turbina de gas puede operar con

diferentes tipos de mezclas de biocombustibles, con una pérdida de potencia corregida de

alrededor 4.26 % y con un flujo de calor corregido de 8.83 % mayor que el combustible de

origen fósil.
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Trebunskikh et al. (2012) presentan un estudio computacional (CFD) de flujo a diferentes

velocidades de giro que pasa a través de una micro-turbina KJ66, considerando la rotación

del aire en el compresor y la turbina, la transferencia de calor conjugada, la combustion de

aire/keroseno (combustible de origen fósil). Algunos parámetros se comparan con los datos

experimentales, validando el modelo numérico para la predicción temperatura en la salida

del compresor y la cámara de combustión; el flujo de masa en la entrada del motor y el

empuje del motor tiene buen acuerdo con los datos experimentales. Ellos encontraron una

distribución no uniforme de la temperatura del fluido a la salida de la cámara de combustión,

y se observaron que puede afectar negativamente el rendimiento de la turbina.

Gieras y Stankowski (2012) realizaron una simulación numérica (CFD) en tres dimensiones

del flujo aerodinámico de la cámara de combustión de una micro-turbina. El trabajo se realizó

considerando el ciclo de turbina de gas simple, con únicamente el flujo de aire frio entrando

a la cámara de combustión es decir, sin considerar la inyección fluido del combustible. El

análisis CFD de la micro-turbina KJ66, se realizó considerando el motor como unidad, sin

ningún efecto de la transferencia entre los elementos internos, aśı mismo se establecieron

condiciones de frontera simétricas y periódicas entre las regiones. La validación del código

numérico se realizó mediante la comparación entre valores medidos experimentalmente para

el flujo másico en la entrada del motor, empuje, temperaturas a la salida del difusor y en la

salida de la cámara de combustion y los simulados mediante el código.

1.5. Biocombustibles

Los biocombustibles son combustibles de origen orgánico no fósil derivados de: máız, azúcar,

soya, aceite de canoa, entre otros. Una de las principales ventajas de su uso resulta en una

disminución significativa de emisión de gases de efecto invernadero. En la Tabla 1.1 se presenta

un resumen de requerimientos para combustibles ĺıquidos definidos por los manufactureros

de turbinas de gas asegurando una operación eficiente (do Nascimento y dos Santos (2011)).

Existen diferentes tipos de biocombustibles, tales como:

Bioetanol: etanol generado a partir de la biomasa o de una fracción biodegradable de

residuos.

Biodiesel: éster met́ılico generado a partir de un aceite vegetal, algas o animal de calidad

similar al gasoleo.
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Biogas: combustible gaseoso generado a partir de la biomasa de vegetales y/o a partir

de la fracción biodegradable de los residuos.

Biometanol: metanol generado a partir de biomasa de vegetales.

Biometoléter: dimetiléter generado a partir de la biomasa de vegetales.

BioMTBE (metil ter-butil éter): combustible generado a partir del biometanol.

Biocarburantes sintéticos: hidrocarburos sintéticos o sus mezclas, generados a partir de

la biomasa vegetal.

Aceite vegetal puro: obtenido a partir de plantas oleoginosas mediante presión, ex-

tracción u otros procedimientos comparables, crudo o refinado, pero sin modificación

qúımica.

1.5.1. Biodiesel

El Biodiesel es una de las fuentes de enerǵıa alternativas potenciales con criterios de sus-

tentabilidad, ya que es renovable y producido a partir de recursos nacionales, ademas de

ser biodegradable y no tóxico Kamps (2013). El Biodiesel se obtiene mediante el proceso de

transesterificación, el cual consiste en combinar el aceite con un alcohol ligero, usualmente

metanol, dejando como residuo el propanotriol (glicerina).

Particularidades del biodiesel

El biodiesel es un carburante ecológico que posee grandes ventajas medioambientales:

Origen no fósil, su uso estado puro (B100).

Su obtención puede ser auto-sustentable.

Permite, hasta cierto punto, la independencia de combustibles de origen fósil como el

petróleo

Cero emisiones de SOx (lluvia ácida o efecto invernadero).
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Ayuda a disminuir ruido y desgaste del motor debidos a pérdida de lubricación ocasio-

nados por procesos de desulfuración.

Mejora la combustión, reduciendo las emisiones de holĺın

Produce menor cantidad de CO debido a que aporta más átomos de ox́ıgeno por unidad

de volumen.

No contiene benceno, ni otras sustancias aromáticas canceŕıgenes (hidrocarburos aromáti-

cos policiclicos).

Es fácilmente biodegradable, y encaso de derrame y/o accidente, no pone en riesgo el

suelo ni mantos acúıferos.

No es un material peligroso debido a que su punto de inflamación se encuentra por

encima de 110 [C].

En lo que respecta al uso del biodiesel como nuevo combustible, ciertas adaptaciones o

cambios tienen que hacerse en los motores de turbina de gas debido a una mayor viscosidad

en el combustible, contenidos de acilgliceros y sus efectos corrosivos. Nuevos materiales anti-

corrosión, sistemas de control del flujo de combustible y rediseño de geometŕıa de combustor

son algunos de los nuevos retos que están abiertos a desarrollarse en los siguientes años.

En la literatura cient́ıfica existe poca información de micro-turbinas ya sea para generación

de potencia o empuje (es el caso del motor que se presenta en este trabajo) que operen

con biocombustibles. Por lo tanto, este estudio contempla ser un aporte en esta área poco

explorada.

Humedad y sedimentos 1.0 % (v %) máximo

Viscosidad 20 [cS] en los inyectores

Punto de Roćıo 20 [C] a temperatura ambiente

Residuos de Carbono 1.0 %[p.] máximo

Hidrógeno 11 % [p.] máximo

Tabla 1.1: Requerimientos de Combustibles Ĺıquidos para Turbinas de Gas.

Las caracteŕısticas f́ısico-qúımicas, proveen de información valiosa que permite tener un

entendimiento de los procesos f́ısicos y qúımicos del combustible.
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1.5.2. Biodiesel de tercera generación

En la actualidad, existen tres generaciones de biocombustibles, la diferencia de cada ge-

neración radica en la materia prima para su obtención. Biocombustibles de ”primer genera-

ción”tales como el bioetanol y biodiesel, se producen directamente a partir de almidón, azúcar

y aceite presentes en cultivos alimentarios como máız, trigo y soja Alaswad et al. (2015). Las

caracteŕısticas importantes de los biocombustibles de ”primera generación̈ıncluyen su ca-

pacidad para mezclarse con combustibles a base de petróleo y su eficiencia en motores de

combustión interna, aśı como su compatibilidad con veh́ıculos de combustible flexible Konur

(2017). El tema más controvertido con los biocombustibles de primera generación es dejar

la elección entre fuente de combustible o alimento Alaswad et al. (2015). Adicionalmente,

se requiere de grandes áreas para el cultivo de la materia prima. En términos de problemas

ambientales, se pudiesen presentan los siguientes: dado un aumento del rendimiento agŕıcola

y la posterior recolección, pueden conducir a un mayor desmonte de tierras, pérdida de biodi-

versidad debido a la destrucción del hábitat, agotamiento del agua y contaminación del aire

Konur (2017). Los biocombustibles de ”segunda generación”se producen generalmente a par-

tir de cultivos no alimentarios, principalmente materias primas lignocelulósicas como pasto,

madera y otros desechos orgánicos Alaswad et al. (2015). Las ventajas de estas materias pri-

mas son su facilidad de disponibilidad, no compiten con la industria alimentaria y, finalmente,

tienen un impacto menor en el medio ambiente. Sin embargo, los biocombustibles de segunda

generación también enfrentan grandes desaf́ıos en forma de dificultades técnicas durante los

procesos de pretratamiento y conversión ineficiente de materiales lignocelulósicos debido a su

estructura compleja Konur (2017). En la búsqueda de alternativas viables y rentables a los

combustibles fósiles, los estudios han reportado capacidades superiores de biomasa derivada

de algas para la producción de una versión mejorada de biocombustibles: biocombustibles de

“tercera generación”. El ALGAE (Alien to Light Green Antenna Entity) son micro y macro

plantas muy diversas que se encuentran en casi todas partes del planeta Tierra. El ALGAE

desempeña un papel importante en muchos ecosistemas; proporcionar alimentos, piensos y

nutrientes vitales, aśı como suministrar hasta el 60 % del ox́ıgeno necesario a todos los seres

vivos vitales para su supervivencia Gajraj R.S. (2018). Últimamente, los cultivos de algas

se han utilizado para producir vitaminas y otros productos a escala industrial. Sin embargo,

el rápido crecimiento de la demanda mundial de enerǵıa ha llevado al desarrollo y análisis

de fuentes eficientes capaces de producir combustibles y productos qúımicos. Por lo tanto,

se ha reportado que las microalgas son una alternativa prometedora para la producción de

combustibles y productos qúımicos debido a su alta eficiencia de conversión fotosintética.

Estos organismos son unicelulares, contienen carbono, hidrógeno, ox́ıgeno y nitrógeno, y se
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clasifican como biomasa acuática. El crecimiento de microalgas depende en gran medida de

la disponibilidad e intensidad de la luz, la disponibilidad de nutrientes como el fósforo y el

nitrógeno, los niveles de CO2 y O2, la temperatura y el tipo de sistema de cultivo utilizado

Moncada et al. (2014).

ALGAE representa una prometedora fuente eterna de combustible y otros productos va-

liosos Gajraj R.S. (2018). Las especies de algas particulares que pueden clasificarse como

microalgas o macroalgas pueden modificarse genéticamente para que la v́ıa metabólica del

carbono facilite la producción de productos finales importantes como el etanol Konur (2017).

Además, las algas tienen la capacidad de producir más enerǵıa por acre de tierra en compa-

ración con otros cultivos de materias primas convencionales como la caña de azúcar y el máız

Chisti (2007). Por estas razones, se espera que las microalgas tengan un alto potencial para

actuar como sustituto del diesel de transporte derivado del petróleo sin afectar negativamente

el suministro de alimentos y otros productos agŕıcolas Konur (2017).

1.5.3. Producción de biodiesel a partir de algas

Para obtener biodiesel partir de algas primero se debe extraer el aceite de éstas y por

un proceso qúımico llamado transesterificación es posible obtener biodiesel. El cultivo de

microalgas y la obtención de aceite a partir de este presenta muchas ventajas con respecto

a los cultivos terrestres. Por un lado presentan una tasa de crecimiento mucho mayor y por

otra lado la producción de aceite por área esta estimada entre 4.6 y 18.4 [l/m2], ésto es de 7

a 30 veces mayor que los mayores cultivos terrestres Garibay-Hernández (2009). No requiere

de grandes superficies para su producción; En una superficie de 52.000 [km2], se pueden

obtener 95 millones de barriles de biodiesel al d́ıa a un precio sensiblemente inferior al del

petróleo actual. Se trata de una fuente de producción de enerǵıa en continuo, inagotable

y no contaminante porque no moviliza carbono fósil, sino que utiliza el exceso de carbono

(CO2). Contribuye de esta forma a paliar el efecto invernadero y a restablecer el equilibrio

térmico del planeta. En comparación con otros vegetales utilizados para la producción de

biodiesel, el fitoplancton parece ser el que mayor rendimiento tiene. Algunos estudios señalan

los siguientes niveles de producción anual de volumen de aceite por [km2]:

Canola: de 100 a 140 [m3/km2]

Mostaza: 130 [m3/km2]
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Piñon (jatropha): 160 [m3/km2]

Aceite de palma: 610 [m3/km2]

Algas de 10,000 a 20,000 [m3/km2]

Algunas caracteŕısticas y ventajas del biodiesel producido a partir de algas:

Las algas producen altas cantidades de ácidos grasos poliinsaturados, los cuales, tienen

puntos de fusión bajos, por lo que en climas fŕıos es mucho más ventajoso que otros

tipos de biocombustibles.

La producción de aceites a partir de algas es 200 veces mayor que en plantas. Por lo

que también es mayor la producción de biocombustible.

Posee un alto rendimiento y por lo tanto un bajo costo en su uso.

La emisiones de biocombustibles de algas, tienen la caracteŕıstica de reducir las emi-

siones de CO2 y compuestos nitrogenados de la atmósfera.

1.6. Caracteŕısticas f́ısico-qúımicas de los combustibles

para su uso en motores de turbina de gas

Dado que la función principal del combustible para turbinas de aviación (combustible para

aviones) es impulsar una aeronave, el contenido de enerǵıa y la calidad de la combustión son

propiedades clave de rendimiento del combustible. Otras propiedades de rendimiento impor-

tantes son la contenido de enerǵıa, fluidez, volatilidad, viscosidad y densidad. Además de

proporcionar una fuente de enerǵıa, el combustible también se utiliza como fluido hidráulico

en los sistemas de control del motor y como refrigerante para ciertos componentes del sistema

de combustible.

Viscosidad cinemática. La viscosidad representa la fricción interna del fluido del flujo de

combustible, la cual se opone a cualquier cambio en el desplazamiento del fluido mismo. Es a

su vez, la medida de la resistencia a fluir del combustible, la cual impacta en las caracteŕısti-

cas del spray, una mayor viscosidad, resulta en una reducción en la calidad de la atomización.
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La viscosidad de combustibles para uso aeronáutico en un motor de turbina de gas, depen-

de principalmente de la temperatura, el incremento de la viscosidad a bajas temperaturas

(12x10−6[m2/s], para el arranque), determina la temperatura mı́nima de funcionamiento a

la que se puede obtener una pulverización satisfactoria para el arranque y/o la capacidad

de volver a reaccionar a diferentes alturas. El combustible para aviones a alta presión se

inyecta en la sección de combustión del motor de turbina a través de inyectores. Este sistema

está diseñado para producir una fina pulverización de gotas pequeñas de combustible que

se evaporan rápidamente a medida que se mezclan con el aire. El patrón de pulverización

y el tamaño de las gotas están influenciados por la viscosidad del combustible. Si es dema-

siado alto, puede resultar dif́ıcil volver a encender un motor en vuelo. Por esta razón, las

especificaciones del combustible para aviones establecen un ĺımite superior a la viscosidad

1.1.

Densidad. Los combustibles para la aviación difieren en la densidad y, por lo tanto, en su

contenido de enerǵıa por unidad de peso o volumen. Los combustibles menos densos, como el

avgas, tienen un mayor contenido energético por unidad de peso (kg) y un menor contenido

energético por unidad de volumen (L). Dichas relaciones se invierten para combustibles más

densos company (2007).

Combustible Densidad a 15oC Enerǵıa [MJ/kg] Enerǵıa [MJ/L]

avgas 0.715 [g/mL] 43.71 31.00

keroseno 0.810 [g/mL] 43.28 35.06

Tabla 1.2: Densidad vs Contenido de enerǵıa de combustibles.

Para una aeronave que suponga su despegue con tanque de combustible lleno, se prefiere

utilizar combustibles con mayor contenido de enerǵıa en volumen (MJ/L), lo cual maximiza

la enerǵıa que se puede almacenar en un volumen fijo y, por lo tanto, proporciona un rango

de vuelo mas largo. El combustible para aviones es un producto básico que normalmente se

compra y vende por volumen, sin ajuste de precio por densidad o contenido energético.

Punto de ignición. El punto de ignición se define cómo la temperatura más baja a la cual el

combustible expulsa el vapor suficiente para formar una mezcla de aire flamable; El punto de

ignición está directamente relacionado con la presión de vapor; cuanto mayor sea la presión

de vapor, menor será el punto de ignición. El punto de ignición del keroseno proporciona una

medida de su flamabilidad, mientras que el de aceites pesados es una medida de su volatilidad.

También es útil para clasificar los combustibles desde el punto de vista del riesgo.
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Volatilidad. La volatilidad es la tendencia de un combustible a vaporizarse. Se utilizan dos

propiedades f́ısicas para caracterizar la volatilidad del combustible: presión de vapor y perfil

de destilación. Un combustible mas volátil tiene una presión de vapor más alta y temperaturas

de destilación iniciales más bajas. La volatilidad es importante porque un combustible debe

vaporizarse antes de que se pueda quemar. Sin embargo, una volatilidad demasiado alta,

puede provocar pérdidas por evaporación o bloqueo ocasionado por vapor.

Tensión superficial. Por lo general, no hay ĺımites de especificaciones para la tensión super-

ficial de los combustibles de las turbinas de gas. Sin embargo, la tensión superficial tiene un

efecto significativo sobre la atomización del combustible, ya que, tanto para los atomizadores

de presión como para los de pulverización por aire, el SMD es proporcionalmente igual a σ0.6
F .

SMD es el Diámetro Medio de Sauter, que representa el tamaño promedio de la esfera (gota)

que tiene la misma relación entre volumen/superficie y área de la gota de interés.

1.7. Pruebas experimentales en turbina de gas

Con la finalidad de conocer el rendimiento y emisiones de una micro-turbina de gas funcio-

nando con mezclas de aceite de cocina (de desecho) con keroseno en fracciones de volumen del

15 %V (B15), 30 %V (B30) y 90 %V (B90), se realizó un trabajo de investigación (’Microtur-

bine characteristics and emissions using biofuel blends’, Iturbe et al. (2020)) a tres diferentes

condiciones de operación, correspondientes a las etapas de descenso, crucero y despegue, cabe

mencionar que el keroseno puro fue utilizado como combustible de referencia para fines de

comparación.

Se analizaron los parámetros de consumo de combustible, empuje, temperatura de salida de

los gases de escape, hidrocarburos no quemados (UHC) aśı como la producción de O2, CO2,

CO y NOx. El comportamiento de los combustibles fue ponderado en el tiempo y graficado en

función del tipo de mezcla. Se encontró que una mezcla de combustible óptima puede definirse

aproximadamente por el equilibrio entre dos factores principales en conflicto: a) la producción

de empuje y b) la cantidad de emisiones. Además, se observó que las mezclas con bajos

contenidos de biocombustible (por ejemplo, B15) produćıan niveles de empuje y consumo

de combustible similares a los del keroseno, mientras que las mezclas con alto contenido

en volumen de biocombustible (por ejemplo, B90) redućıan significativamente los niveles de

emisión de gases y temperatura de salida de los gases de escape a expensas de la producción

de empuje. Los casos representados por las mezclas de combustible B15 y B90 ilustran los
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valores ĺımite de rendimiento. La mezcla B90 reduce de manera efectiva los niveles de emisión

de gases a sus valores mas bajos posibles, que para la etapa de crucero, los hidrocarburos

no quemados (UHC), óxidos nitrosos (NOx) y monóxidos de carbono (CO) se redujeron en

un 41 %, 67 % y 20 %, respectivamente. No obstante, también se observó que los niveles de

empuje se redujeron simultáneamente en un 12 %, mientras que el consumo de combustible

se incrementó en un 13 %, lo anterior podŕıa atribuirse a una reducción de casi el 11 % del

valor calórico de la mezcla con respecto al combustible de referencia (es decir, el keroseno).

Aunque el rendimiento de la mezcla B15 fue bastante similar al del caso de referencia, redujo

la producción de UHC, NOx y CO en un 3 %, 11 % y 3 %, respectivamente. El rendimiento

general del motor fue dictado principalmente por la interacción de dos factores principales:

a) la producción de empuje (con su consumo de combustible asociado), y b) las emisiones

de gases (de todo tipo). En particular, la intersección de sus respectivas curvas definió una

mezcla de combustible óptima. Esta mezcla de combustible fue óptima en el sentido de que

cumplió con los requisitos de empuje, para todas las etapas, mientras produćıa la menor

cantidad de contaminantes y gases liberados a la atmósfera. Según los valores medidos, en

este caso la mezcla óptima debeŕıa contener aproximadamente un 22 %V de biocombustible.

1.8. Método para el análisis de desempeño de motor

turbojet

Los ciclos de turbina de gas de aviación difieren de los ciclos de potencia en que el trabajo

útil generado se usa para la generación de empuje de la aeronave: todo el empuje de un motor

turbojet es generado en la tobera. Una caracteŕıstica más que los diferenćıa, es la necesidad

de considerar el efecto de la velocidad de empuje y altitud en el desempeño. Un diseñador de

motores de avión debe reconocer la diferencia entre los requerimientos a diferentes etapas de

vuelo: despegue, crucero y descenso.

La metodoloǵıa desarrollada durante el presente trabajo de tesis Iturbe A (2017) para

la evaluación de desempeño de un motor turboreactor (turbina de gas), fue implementada

en un código numérico (Apéndice .3) para el cálculo de las variables termodinámicas del

ciclo Brayton, aplicable a cualquier velocidad y altura de la aeronave. Los resultados del

código numérico a 3000 y 10000 [m] con el número Mach=0.8, fueron comparados con la

literatura Cohen (1996), teniendo una variación máxima del 2 % en variables que involucran

la relación aire-combustible, tales como el empuje espećıfico y consumo espećıfico combustible.
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Dicha variación se atribuye a la idealización estequiométrica para encontrar la relación aire-

combustible que considera la metodoloǵıa propuesta.



Caṕıtulo 2

Diseño y simulación de cámara de

combustión

El presente caṕıtulo presenta una revisión de los tipos, caracteŕısticas y partes que compo-

nen las cámaras de combustión de turbinas de gas. Como resultado de la revisión, se presenta

una selección de un tipo de cámara de combustión en particular, la cual, se diseñará median-

te la metodoloǵıa propuesta y simularán con herramientas computacionales, los fenómenos

aerodinámicos y de combustión no premezclada en el interior de la cámara con dos tipos de

combustibles. Los resultados de la simulaciones se utilizarán para verificar, el desempeño y

emisiones de la cámara de combustión, tomando como referencia, los resultados obtenidos

para el keroseno y valores comunes de la industria aeronáutica disponibles en la literatura

abierta.

2.0.1. Caracteŕısticas de diseño

Una cámara de combustión de turbina de gas debe satisfacer un amplio rango de requeri-

mientos importantes dependiendo de cada tipo de motor, de manera general los requerimien-

tos básicos para un motor de turbina de gas son:

Alta eficiencia de combustión

Ignición suave y confiable, ambos en tierra (especialmente a bajas temperaturas am-

bientales), y para el caso de motores de aeronaves ser capaz de realizar dicho proceso

18
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a máxima altura que el aeronave sea capaz de alcanzar.

Amplios ĺımites de estabilidad, por ejemplo, la flama debe de permanecer alineada en

un amplio rango de presiones y de relación aire/combustible.

Baja pérdida de presión.

Una distribución homogénea de la temperatura a la salida de la cámara, con la finalidad

de maximizar la vida útil de los álabes de la turbina.

Bajas emisiones de gases contaminantes.

Libertad para que pulsos de presión se manifiesten a partir de las inestabilidades del

proceso de combustion inducida.

Forma y tamaño compatibles con el envolvente estructural.

Optimización de costo mediante el diseño para una manufactura más sencilla.

Durabilidad

Cabe mencionar que para aeronaves, el tamaño y peso del motor es un factor muy im-

portante, mientras que en usos industriales, lo importante es la localización del motor y su

conexión con otros componentes.

Tipos de cámara de combustión

La selección de tipo de cámara esta estrechamente ligado con el tamaño y forma del motor

completo, básicamente existen dos tipos de cámaras de combustión, el tubular y el anular.

Una combinación entre los dos forma el tercer tipo llamado tubo-anular o can-anular.

Tubular. Un cámara de combustión tubular o tipo can por el término anglosajón lata

(Can, Figura 2.1), está constituido por un forro ciĺındrico montado concéntricamente dentro

de una carcasa ciĺındrica. La ventaja principal de los sistemas tubulares es el relativo tiempo

y costo de manufactura. Sin embargo, suelen ser mas largos y pesados como para poder

considerarse como una opción viable en motores de aviones, pero son una alternativa usual

para el área industrial.
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Figura 2.1: Diagrama combustor tubular.

Tubo-anular. Este tipo de combustor combina la capacidad de ser compacto con la dureza

mecánica de una cámara de combustión tubular. Un inconveniente de tipo tubo-anular, que

comparte con las tubulares, es la necesidad de conectores (tubos transversales). Comparado

con el diseño anular ver Figura 2.2, la cámara tubo-anular tiene grandes ventajas, de entre

las cuales, resalta el hecho que puede trabajar con suministro de aire bajo, utilizando un

pequeño volumen de la capacidad de la cámara. Sus inconvenientes surgen cuando se trata

de lograr un patrón de flujo de aire satisfactorio y coherente; en particular, el diseño del

difusor puede presentar serias dificultades.

Figura 2.2: Diagrama combustor tuboanular.

En este tipo, la cubierta anular es montada concéntricamente dentro de la cubierta anular,

forma ideal de la cámara, debido a su diseño aerodinámico limpio que resulta en una unidad

compacta de bajas pérdidas de presión comparada con los otros dos tipos de cámaras.

Anular. Este tipo de cámara es montada concéntricamente dentro de una cubierta anular.

En comparación con los tipos de cámaras mencionadas anteriormente, este tipo es el me-

jor según Lefebvre (1990), debido a su diseño aerodinámicamente limpio, compacto y bajas

pérdidas de presión y es el tipo más común, presentando ventajas como RollsRoyce (1996):

combustión uniforme, tiene un largo menor (por ende un menor peso), aśı como una unifor-

midad de temperatura de salida, acompañada de la menor cáıda de presión (en el orden del
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5 %), comparado con otros tipos de cámaras.

Partes de una cámara de combustión anular

Difusor. La función del difusor es reducir la velocidad de gases que salen del compresor

(Figura 2.3) y recuperar la mayor presión dinámica como sea posible, además de presentar

al revestimiento (”liner”) un flujo estable y suavizado. Con el fin de alcanzar a recobrar

el máximo de presión dinámica, se utiliza un difusor relativamente largo, el cual, reduce

la velocidad t́ıpicamente hasta en un 35 % Adkins (1995) antes de que el aire alcance la

garganta, en donde, el flujo se divide en tres caminos. Dos de estos caminos transportan

el aire a los anillos de revestimiento interior y exterior en proporciones aproximadamente

iguales, mientras que el camino central descarga el aire remanente dentro de la región de la

zona primaria, proveyendo aire para la atomización y enfriamiento del mismo.

El otro tipo de difusor es llamado de vertedero o paso, el cual consiste en un difusor corto

y convencional por el cual, la velocidad del aire es reducida casi a la mitad de su valor de

entrada y a la salida el aire es vertido a la izquierda y derecha al chocar con el domo. Ambos

difusores son utilizados ampliamente en combustores para motores de aviones. Los difusores

de vertedero son preferidos Adkins (1995) por su alta tolerancia a variaciones en el perfil de

velocidad de entrada y dimensiones del combustor.

Figura 2.3: Diagrama de cámara de combustión de motor de turbina de gas.

La localización de tres zonas principales es descrita a continuación, en relación con varios
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componentes de las cámaras. Los orificios para la admisión de aire, son mostrados en la

Figura 2.3, cabe mencionar que la boca esta formada por una cubierta que protege el flujo

aguas arriba de la cubierta. La región dentro de la boca actua como una cámara de plenum

y provee de una presión estática alta y uniforme para alimentar el mezclador de aire, el cual

esta sujeto al domo.

Zona primaria. La función principal de la zona primaria es la de anclar la flama y proporcio-

nar el suficiente tiempo, temperatura y turbulencia para alcanzar una combustión completa

de la mezcla aire-combustible entrante. Una contribución importante a la aerodinámica en

la zona primaria fue realizada por el grupo de combustión Lucas en sus cámaras diseñadas

para motores Whittle W2B y Welland Lefebvre (1990). Tanto el aire del mezclador, como

el aire de ranura de enfriamiento del domo, son utilizados en el concepto desarrollado por

Lucas, los cuales, sirven para producir un flujo inverso deseado. Para obtener un patrón de

flujo de aire fuerte y estable en la zona primaria (Figura 2.4), es necesario que varios efectos

ocurran al mismo tiempo, que son: formación de remolinos en la zona primaria y entrada aire

a través de los orificios de la zona primaria. Para lograr lo anterior, es necesario hacer una

correcta elección de ángulo de vano en el mezclador, tamaño, número y localización de los

orificios primarios de tal manera que cada modo de generación de remolinos se complemente

para formar la zona de circulación en la zona primaria. Los beneficios inmediatos van desde

amplios ĺımites de estabilidad, buen rendimiento de encendido y ausencia de inestabilidades

en el flujo que a menudo dan lugar a pulsaciones en la combustión y ruido.

Figura 2.4: Patrón de flujo de aire en la zona primaria de Lucas.

Vale la pena mencionar que si en la zona primaria existen temperaturas superiores a los

2000 [K], reacciones de disociación ocurrirán Lefebvre (1990), resultando en la aparición de

concentraciones significativas de monóxido de carbono (CO) e hidrógeno (H2). Estos gases
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tendrán que pasar directamente a la zona de dilusión y rápidamente se enfriarán debido al

contacto con grandes cantidades de flujo de aire (fŕıo), haciendo que el CO sea descargado a

la atmósfera sin ser quemado.

Zona intermedia. En la zona intermedia sucede la cáıda de la temperatura hasta un nivel

intermedio, ocasionada por la entrada de pequeñas cantidades de aire a través de las ranuras

de enfriamiento, propiciando la combustión de CO, hidrocarburos no quemados y quema

de holĺın. En los primeros diseños de cámaras de combustión, la zona intermedia era poco

estudiada, a medida que las relaciones de presión de compresores aumentaban (aumentando

la potencia del motor), mayor cantidad de aire para la combustión y enfriamiento de la pared

del revestimiento fueron requeridos y con ello un estudio sobre fenómenos como enfriamiento

de efusión son realizados hoy en d́ıa.

Zona de dilusión. El papel que ocupa la zona de dilusión es, permitir que el aire restante

de la combustión y el enfriamiento de la pared cumplan con los requerimientos establecidos,

aśı como proporcionar una salida al flujo con una temperatura homogenéamente distribuida

para la entrada a la turbina. Esta distribución de temperatura se suele describir en términos

de un factor patrón o también llamada calidad del perfil de temperatura. La cantidad de

aire disponible para la dilusión, es usualmente entre un 20 y 40 % Adkins (1995) del flujo

total de aire que entra a la cámara, y es introducido a través de una o más filas de orificios

de disolución en las paredes del revestimiento, el tamaño y forma de de estos orificios es

seleccionado en base de una optimización de la penetración del flujo de aire y su subsecuente

mezcla con el flujo.

En los motores modernos de alto rendimiento, el patrón de temperatura deseable a la salida

de la cámara de combustión, será aquel que ofrezca la mı́nima temperatura posible (no mayor

a 2000 K Lefebvre (1990)) en la ráız y punta del álabe de la turbina, dado que en la ráız se

presentan los mayores esfuerzos, mientras que en la punta se debe proteger los materiales de

un sello.

2.1. Metodoloǵıa para el diseño preliminar de la cáma-

ra de combustión

A continuación, se plantea la metodoloǵıa de diseño preliminar (2.5) de una cámara de

combustión anular de una turbina de gas. Dicha metodoloǵıa se aplica considerando conoci-
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das las condiciones termodinámicas y cantidades de flujos másicos (aire-combustible) en la

entrada cámara de combustión, las cuales fueron determinadas a partir del método de cálculo

presentado en la sección 1.8.

Figura 2.5: Metodoloǵıa de diseño preliminar de la cámara de combustión anular.

2.1.1. Diseño preliminar

Las dimensiones iniciales de la cámara de combustión pueden determinarse utilizando un

análisis aerodinámico. En la presente metodoloǵıa el cálculo del tamaño de la cámara, se

basa en la pérdida de presión que se da en su interior, ∆P3−4. Dichas pérdidas se dividen en

dos términos en función de su temperatura. El primero es el término fŕıo (∆Pfrio), el cual

representa la suma de pérdidas que se presentan en el difusor y el revestimiento de la cámara

a causa de la fricción. Desde el punto de vista del desempeño del motor, la diferencia entre la

pérdida de presión del difusor y la pérdida de presión del revestimiento es insignificante, sin

embargo, desde el punto de vista de la combustión, son importantes, porque la pérdida de

presión del difusor no tine efectos significativos para la combustión, mientras que la cáıda de

presión de las paredes del revestimiento, se manifiesta como turbulencia Lefebvre (1990), lo

cual, beneficia de manera directa a la mezcla y a la combustión a lo largo de la cámara. Por
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lo anterior, se puede decir, que una cámara ideal debeŕıa ser aquella en la cual, el diferencial

de presión del revestimiento, represente en su totalidad la cáıda de presión del termino fŕıo.

Los valores t́ıpicos del término fŕıo en cámaras de combustión modernas son en rangos de 2.5

a 5 % Lefebvre (1990) de la presión.

La pérdida de presión mayoritaria dentro de la cámara de combustión, ocurre cuando el

calor es añadido al flujo de gases como producto de la combustión, dichas pérdidas son

conocidas como el término caliente (∆Pcaliente). De manera general, la suma de los términos

fŕıo (∆Pfrio) y caliente, representan el total de pérdidas de presión en la cámara de combustión

(∆P3−4).

∆P3−4 = ∆Pfrio + ∆Pcaliente (2.1)

En donde el término caliente se puede expresar mediante la ecuación 2.2.

∆Pcaliente = 0.5ρU2
ref

(
T4

T3

− 1

)
(2.2)

donde Uref , es la velocidad de referencia, la cual se calcula a través de la ecuación 2.3,

mientras que T3 es la temperatura de entrada a la cámara y T4 la temperatura de salida.

Uref =
ṁ3

ρ3Aref

(2.3)

Para asegurar la integridad estructural del cámara se deben colocar dispositivos (orificios)

estratégicamente localizados a lo largo del revestimiento. Dichos orificios deberán crear arras-

tre y por lo tanto, adicionar cáıdas de presión; finalmente, los orificios en la zona de dilución,

están igualmente presentes en el revestimiento. Estos orificios permiten que parte del flujo de

aire entre al revestimiento y mezcle los gases producto de combustión justo antes de salir de

la cámara, contribuyendo a su vez en homogeneizar el perfil de temperaturas en dicho plano.

Estas medidas son tomadas para que el flujo de aire caliente no dañe los álabes de la turbina.
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Estimación de la relación de equivalencia

La relación de equivalencia global, es la relación de aire combustible a condiciones este-

quiométricas establecidas divididas por la relación de aire-combustible entrando a la cámara

y el combustible empleado por la turbina de gas, la cual puede ser calculado mediante la

ecuación:

Φglobal =

(
air
comb

)
esteq(

ṁ3

ṁf

)
actual

(2.4)

donde ṁ3 es el flujo másico de aire que entra a la cámara y ṁf es el flujo másico de

combustible entrando a la cámara

La relación de equivalencia en la zona primaria, cuya relación de aire-combustible a con-

diciones estequiométricas divididas por la relación de aire entrando a la zona primaria de

la cámara y el combustible utilizado por la turbina de gas, puede expresarse, a través de

manipulación matemática como sigue:

ΦPZ = ΦPZTg = Φglobal
ṁ3

ṁPZ

(2.5)

Las mezclas pobres en combustible (Fuel-lean) tienen relaciones de equivalencia menores

a la unidad, Φ < 1. Mezclas ricas en combustible tienen relaciones de equivalencia mayores

que la unidad Φ > 1. Una relación de equivalente igual a la unidad indica una mezcla

estequiométrica Φ = 1.

De la ecuación 2.5, se puede calcular la cantidad de aire que entra en la zona primaria a

partir de la temperatura de flama (Tg). De manera similar, las relaciones de equivalencia de

la zona secundaria y de dilusión, pueden ser calculados mediante las siguientes expresiones:

ΦSZ = Φglobal
ṁ3

ṁSZ

(2.6)

ΦDZ = Φglobal
ṁ3

ṁDZ

(2.7)
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Temperatura de flama adiabática

Para determinar dicha temperatura se supone que, el proceso de combustión ocurre apro-

ximadamente a presión constante, además, se supone que las pérdidas por calor son despre-

ciables comparado con el monto de calor que se libera durante dicho proceso, por lo tanto,

la temperatura de la flama en el interior de la cámara puede estimarse por medio de la

temperatura de flama adiabática.

Distribución de la relación de flujo másico de aire en la cubierta

Con la finalidad de alcanzar niveles altos de desempeño y niveles bajos de emisiones, el

diseño de cámaras de combustión ha tenido que evolucionar en las últimas décadas. Se realizó

una revisión sobre metodoloǵıas y avances durante los 20 últimos años, de entre los que

destacan investigaciones como las de Lefebvre (1990), Cohen (1996) y do Nascimento y dos

Santos (2011), que en comparación con los avances que se han hecho para turbinas de gas por

Krishna (2007a), Ali (2016) y Riebl et al. (2017) en tierra o aero-derivadas, continuan estando

en una etapa temprana, una razón de dicho atraso se debe a los problemas operacionales que

presenta el funcionamiento del motor a altitudes de vuelo t́ıpicas (10,000- 15,000 [m]).

Cohen (1996), recomienda considerar emplear entre un 15-20 % del flujo total de aire en la

zona primaria, mientras que para la zona secundaŕıa recomienda un 30 % y entre un 50 a 55 %

en la zona de dilusión. De manera similar, Kretschmer et al. (1999) recomienda un 25 % en la

zona primaria, un 20 % en la zona secundaria y un 55 % (incluyendo la capa de enfriamiento)

en la zona de dilusión. Por su parte, Lefebvre (1990) y RollsRoyce (1996) recomiendan entre

un 20 y 40 % del flujo total en la zona de dilusión, ésto debido a la necesidad de mayores

cantidades de aire entrante en la zona de enfriamiento, para mantener progresivamente mayor

la relación de presiones en la turbina.

Trabajos más recientes, como el de Gieras y Stankowski (2012), muestran que la relación

de equivalencia en la zona primaria se debe tomar en consideración para la formación de

contaminantes. De hecho, muestra que mayores valores para temperatura y presión en la

entrada y salida de la cámara, permiten alcanzar estabilidad en la combustión con menor

relación equivalente en la zona primaria. Por lo que combustores recientes, operan con rela-

ciones equivalentes en la zona primaria de ΦPZ = 0.8 con una temperatura máxima de salida

entre los 1700 [K] y 1900 [K] según Gieras y Stankowski (2012).
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La distribución de flujo de aire premezclado en la cámara de combustión, donde según

Gauthier sugiere entre un 60 y 80 % del aire total que entra a la cámara, debe entrar en

la zona primaria por medio de los agujeros de inyección, mientras que entre un 10 y 20 %

entrará por la zona de dilusión.

Dimensionamiento de la cubierta

Área de cubierta. El primer paso en el dimensionamiento de una cámara de combustión, es

determinar el área de referencia, definida por Lefebvre (1990):

Aref =

[
Ra

2

(
(ṁ3)(T 0.5

3 )

P3

)2(
∆P3−4

qref

)(
∆P3−4

P3

)−1
]0.5

(2.8)

donde Aref es el área de referencia en m2, Ra es la constante del gas (en este caso aire),

268.0 Nm
kgK

, ṁ3 es el flujo másico en la entrada de la cámara de combustión kg
s

; P3 y T3 son la

presión y temperatura en de la cámara de combustión, ∆P3−4 es la pérdida de presión fŕıa,

qref es la presión dinámica de referencia definida en 2.9.

La ecuación 2.8 contiene dos parámetros adimensionales, estos parámetros son: la relación

de la cáıda de presión (PDR) y el factor de pérdida de presión (PLF). La PDR (∆P3−4)
qref

es la

relación de la cáıda de presión total a lo largo de la cámara. El PLF (∆P3−4)
qref

es la relación de

cáıda de presión total a lo largo de la cámara con referencia a la presión dinámica qref :

qref =
1

2
ρ3U

2
ref (2.9)

donde ρ3 es la densidad del aire en la entrada a la cámara de combustión y Uref es la

velocidad de referencia,

Uref =
ṁ3

ρAref

(2.10)

El siguiente paso en el diseño consiste en determinar el factor de la geometŕıa (GF), el cuál
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puede calcularse mediante la siguiente expresión:

GF =
(ṁ3)(

√
T3)

P3Aref

(2.11)

Con el área de referencia calculada (área máxima de cubierta), el área del revestimiento

(AL) puede ser determinada mediante:

0.6Aref ≤ AL ≤ 0.72Aref (2.12)

por su parte Kretschmer et al. (1999) coincide en AL ≤ 0.7Aref , donde AL es el área del

revestimiento en m2.

Área del anillo

El área de anillo (AAN) es una región confinada por la cubierta de la pared interna y el

revestimiento de la pared externa, con el área de referencia y el revestimiento determinados,

el área del anillo es calculado por:

AAN = Aref − AL (2.13)

La cubierta primaria, secundaria y longitud de zona de disolución

El siguiente punto del proceso de diseño, es el cálculo de la longitud de tres zonas que

componen el revestimiento de la cámara de combustión. Para la zona primaria, la longitud

(LPZ) usualmente se encuentra entre un rango de:

2

3
≤ LPZ ≤

3

4
DL (2.14)

donde DL es el diámetro del revestimiento.

Una mayor longitud de la zona primaria, tiende a tener un mayor tiempo de residencia del

proceso de mezcla, por lo tanto la longitud de la zona primaria deberá procurarse tan largo
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como se pueda, este ĺımite lo dan, la eficiencia de la cámara y el costo que implica hacerlo

más largo.

La zona secundaria (LSZ), debe determinarse considerando el 50 % del diámetro del reves-

timiento Kretschmer et al. (1999), como sigue:

LSZ =
1

2
DL (2.15)

La última zona a ser calculada es la zona de dilusión, el objetivo de dicha zona es de dar

forma al perfil de temperaturas de los gases calientes productos de la combustión, haciéndolos

aceptables en la distribución del perfil de al ser descargados a la turbina de alta presión.

El perfil de temperaturas de los gases calientes es envuelta por la mezcla de la inyección

de aire fŕıo que entra en los orificios de la zona de dilución, con los gases calientes confinados

en el revestimiento. La longitud de la zona de dilución (LDZ), depende en gran manera del

factor de forma M, definido mediante la ecuación siguiente, la cual es usualmente llamada

como la calidad transversal:

M =
Tmax − T4

T4 − T3

(2.16)

donde Tmax es la máxima temperatura total en la salida de la cámara de combustión, T4

es la temperatura total en la salida de la cámara de combustión y T3 es la temperatura total

en la entrada de la cámara de combustión.

El factor de forma tiene un gran impacto en la vida de la tobera y los álabes de la primer

etapa en la turbina. Por lo que, para prolongar la vida de estos componentes, el diseño

del motor debe considerar una cámara de combustión que no tenga ’puntos calientes’ (es

decir, lugares donde la temperatura de gas sean altas y estacionarias, por lo cual, deberá

entregar una variación razonable del perfil de temperatura del gas en las direcciones radial

y circunferencial. La siguiente ecuación muestra el impacto del factor de forma en la cámara

de combustión de tipo can y can-annular:

M = 1− exp
(
−0.07

LL

DL

∆PL

qref

)−1

(2.17)
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donde LL es la longitud del revestimiento en metros, DL es el diámetro del revestimiento

en metros, ∆PL es la pérdida de presión en el revestimiento, qref es la presión dinámica de

referencia.

De manera general en la literatura abierta, el valor sugerido para el factor de forma, es

de 0.2, lo cual, conduce a una longitud de dilución óptima según Gosselin (1999). Puede

presentarse el caso en que la zona de dilución pueda llegar a ser hasta una y media veces el

diámetro, dejando como resultado, una mezcla pobre y por lo tanto, perfiles de temperatura

del gas indeseables (Lefebvre (1990)). Por lo tanto, se puede calcular la longitud de la zona

de dilución LDZ , mediante:

LDZ = 1.5DL (2.18)

Las dimensiones de la cámara de combustión, fueron calculadas mediante la metodoloǵıa

descrita anteriormente, utilizando como información de entrada, los parámetros de la Tabla

2.1:

Parámetro Valor Unidad

T3 743 [K]

P3 151987.5 [Pa]

ṁaire 2.8703 [kg/s]

ṁf 0.0258 [kg/s]

Tabla 2.1: Parámetros de inicio.

Los valores geométricos calculados se listan en la Tabla 2.2:

El proceso aerodinámico juega un papel vital en el diseño y desempeño de los sistemas de

combustión de turbinas de gas. El diseño considera la distribución de la tasa de flujo de aire

que se muestra en la Tabla 2.3, basada en valores t́ıpicos de los estándares de la industria de

la aviación RollsRoyce (1996).

A continuación, se presentan las vistas de la geometŕıa de cámara lograda mediante la

metodoloǵıa planteada.
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Parámetro Valor Unidad

Área de entrada 2.7173E-3 [m2]

Área de salida 3.3173E-3 [m2]

Área de entrada de combustible 2.0247E-5 [m2]

Longitud de carcasa 0.15 [m]

Longitud de la zona primaria 0.031 [m]

Longitud de la zona secundaria 0.022 [m]

Longitud de la zona dilusión 0.069 [m]

Tabla 2.2: Requerimientos de Combustibles Ĺıquidos para Turbinas de Gas.

Zona Flujo [ %]

Entrada 100

Recirculación 20

Domo 8

Anillo 80

Primaria 20

Secundaria 10

Dilusión 10

Enfriamiento 40

Tabla 2.3: Distribución del flujo máximo de aire en la cámara.
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Figura 2.6: Cámara de Combustión Anular.

Figura 2.7: Cámara de Combustión Anular, vista frontal planar.
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Figura 2.8: Cámara de Combustión Anular, vista trasera.

2.2. Simulación numérica de la cámara de combustión

2.2.1. Procedimiento

La simulación de la cámara de combustión se llevó a cabo en dos etapas, la primera de

ellas se realizó utilizando ANSYS Fluent para la simulación aerodinámica del flujo de aire en

su interior; para la segunda, ANSYS CFX fue utilizado para la simulación de la combustión

de dos combustibles: keroseno (C12H26) y methyl-decaonato (C11H22O2). La preparación del

caso y el volumen de control mallado es común para ambas, tal como sigue a continuación.

2.2.2. Preparación del modelo geométrico

Con la finalidad de determinar el cumplimiento de requerimientos importantes para una

cámara de combustión de turbina de gas, se realizó una simulación numérica de la cámara

diseñada. Debido que la geometŕıa de la cámara de combustión es simétrica y repetitiva

(Figura 2.7), es posible hacer una simplificación del modelo geométrico a simular, tal y como

se muestra en las Figuras 2.9 y 2.10.
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Figura 2.9: Modelo simplificado de la cámara de combustión.

Figura 2.10: Vista isométrica del modelo simplificado de la cámara de combustión.

2.2.3. Mallado del volumen de control

El mallado es una parte integral del proceso de simulación en donde, las geometŕıas comple-

jas se dividen en elementos simples que se pueden usar como aproximaciones locales discretas

del dominio más grande. La malla influye en la precisión, convergencia y velocidad de la si-
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mulación. Además, dado que el mallado suele consumir una parte importante del tiempo que

se tarda en obtener resultados de simulación, cuanto mejores y más automatizadas sean las

herramientas de mallado, más rápida y precisa será la solución.

Para el mallado del volumen de control, se aplicaron las opciones avanzadas de dimensión

(‘sizing’) y crecimiento (‘inflation’) con la finalidad de obtener una malla estructurada, con

congruencia geométrica, tetraédrica dominante con transiciones suaves (‘smoothing’) para

evitar problemas de divergencia numérica, aumentando su densidad (número de celdas por

unidad dimensional), con la finalidad de captar cambios en las variables en un orden de 1E-3

[m]. Las caracteŕısticas del mallado son especificadas en la Tabla 2.4. El volumen de control

mallado se muestra en la Figura 2.11, las cuales son iguales pare las dos etapas comprendidas

(aerodinámica y combustión).

Variable Valor

Longitud en X 0.16525 m

Longitud en Y 9.2792E-2 m

Longitud en Z 6.2634E-2 m

Volumen 6.8553E-4 m3

Nodos 142344

Elementos 726690

Calidad Ortogonal 85 %

Oblicuidad 0.28

Tabla 2.4: Caracteŕısticas del volumen de control y mallado.
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Figura 2.11: Volumen de control mallado.

2.2.4. Condiciones de frontera: etapa 1

Las condiciones de frontera son un conjunto de propiedades o condiciones en las superficies

del dominio, y se requieren para definir completamente la simulación de flujo. El tipo de

condición de frontera que se puede establecer depende de la superficie de delimitación. A

continuación, se presentan las condiciones de frontera consideradas para la simulación ae-

rodinámica, sin combustión, por lo tanto, no se considera la entrada de un combustible al

volumen de control. Aśı mismo se menciona que no se incluyen condiciones de frontera para

la entrada de combustible, dado que para la presente etapa, no se considera la combustión.

En la Figura 2.12, en color verde, se presenta la cara sobre la cual, se asignó la condición

de entrada de flujo másico de aire de 0.24 [kg/s] y una temperatura de 300 [K].
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Figura 2.12: Condición de frontera: entrada.

En la Figura 2.13, se muestra en verde, la condición de presión de salida, asignando un

valor igual a la presión atmosférica.

Figura 2.13: Condición de frontera: salida.

En la Figura 2.14, se muestran en verde, las caras laterales del modelo, asignando como

condición de frontera simetŕıa en ambas.
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Figura 2.14: Condición de frontera: simetŕıa.

2.2.5. Modelos para solución: etapa 1

El método de solución utilizado fue basado en presión en estado transitorio, ampliamente

empleado para flujos a bajas velocidades (número de Mach menor que 0.3). Aśı mismo, la

ecuación de enerǵıa fue considerada dentro del modelado. En lo que refiere al tratamiento de

la turbulencia, el modelo seleccionado fue el realizable K−ε, el cual simula las caracteŕısticas

del flujo promedio bajo condiciones de flujo turbulento. Este modelo de turbulencia es de dos

ecuaciones que da una descripción general de la turbulencia por medio de dos ecuaciones de

transporte, una para la enerǵıa cinética turbulenta y otra para la disipación de enerǵıa cinética

turbulenta. El modelo realizable considera una formulación para la viscosidad turbulenta

variable. Aśı mismo, la ecuación de transporte utilizada para modelar la tasa de disipación (ε),

es derivada a partir de la solución exacta de la ecuación de transporte, basada en el término de

vorticidad fluctuante al cuadrado. Como resultado de las modificaciones del modelo t́ıpico:

K − ε, el modelo K − ε realizable mejora la predicción de flujos que pasan alrededor de

estructuras complejas (el cual es el caso) y en donde se tienen presente gradientes de presión

adversos, separación y recirculación de flujos. Complementando, el método SIMPLE (Semi-

Implicit Method for Pressure), es usado para resolver el problema de acoplamiento de presión-

velocidad. Los resultados de la simulación con las condiciones de frontera, modelos para

solución y volumen de control detallados anteriormente, son presentados a continuación.
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2.2.6. Resultados: etapa 1

De la Figura 2.15, se puede observar un comportamiento uniforme de la velocidad a la

entrada del volumen de control, aśı mismo, dicha velocidad disminuye cerca de las paredes

hasta hacerse cero, por causa de la condición de no deslizamiento en la pared. Con lo anterior

se confirma que la condición de entrada fue correctamente simulada. El comportamiento en

la velocidad de salida (Figura 2.16) es similar al de la entrada, es decir, uniforme y disminuye

conforme se acerca a la pared, aśı mismo, se presentó un aumento de hasta, aproximadamente

un 5 % en su valor medio.

Figura 2.15: Contornos de velocidad a la entrada del volumen de control.

Figura 2.16: Contornos de velocidad a la salida del volumen de control.
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Por su parte, el comportamiento de la velocidad a lo largo de la cámara se puede apreciar

en la Figura 2.17, en donde, se confirma una baja y hasta nula velocidad la zona primaria, lo

cual resulta favorable para el anclado de la flama, que se debe a que el domo actúa frenando

el flujo entrante, sin embargo, vale la pena señalar que la velocidad en dicha zona tenderá a

aumentar cuando se inyecte el combustible. El difusor cumple con la tarea de disminuir la

velocidad entrante en la zona primaria y acelera el flujo que lo rodea, lo cual, es favorable, ya

que ayuda a que el flujo que pasa a través del anillo exterior se acelere, permitiendo cumplir

el objetivo de los orificios de la zonas: primaria (0-8.4 [m/s]), secundaria (8.4-16.8 [m/s]),

intermedia (16.8-25.1[m/s]) y disolución (25.1-33.5 [m/s]).

Figura 2.17: Contornos de velocidad a lo largo de la cámara.

En la Figura 2.18, se aprecia que la presión en la entrada no presenta un comportamiento

uniforme, sin embargo, la diferencia en valor de la presión de dicha no uniformidad, es pe-

queña, alrededor de 50 [Pa] aproximadamente, dicho comportamiento, puede ser visible en

la Figura 2.17; es notable que el difusor, tiene una influencia sobre los contornos de presión

al presentar una cercańıa importante de la entrada, sin embargo, el propósito del difusor, es

precisamente disminuir la velocidad, transformándose en presión en el proceso. Por el con-

trario, a la salida, la presión vuelve a tener un comportamiento cuasi uniforme. Como ya se

ha mencionado anteriormente, la cáıda de presión en la cámara es un parámetro relevante,

para el caso simulado, dicha cáıda presentó un valor de 4.5 [ %].
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Figura 2.18: Contornos de presión a la entrada del volumen de control.

Figura 2.19: Contornos de presión a la salida del volumen de control.
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Figura 2.20: Contornos de presión a lo largo de la cámara.

Por su parte, la temperatura (Figura 2.21) fue especificada como constante de 300 [K]

en la entrada, por lo que se puede comprobar que el cálculo numérico prácticamente igualó

(±4.9 [K]) dicho valor. La temperatura a la salida de la cámara (Figura 2.22), presenta dos

contornos de temperatura diferentes, sin embargo, la diferencia en valor a la que corresponden

es insignificante de 2[K].

Figura 2.21: Contornos de temperatura a la entrada del volumen de control.
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Figura 2.22: Contornos de temperatura a la salida del volumen de control.

2.2.7. Detalles sobre la etapa 2

Los procesos de combustión se rigen por ecuaciones de momento, masa, enerǵıa, turbulencia

y fracción de mezcla, las cuales se resolvieron utilizando el código comercial ANSYS CFX,

considerando un modelo no premezclado. El enfoque de modelado no premezclado implica

la solución de ecuaciones de transporte para uno o dos escalares conservados (las fracciones

de mezcla). Las ecuaciones para especies individuales no se resuelven. En cambio, las con-

centraciones de especies se derivan de los campos de fracción de mezcla pronosticados. Los

cálculos de termoqúımica se pre-procesan en prePDF (funciones establecidas en libreŕıas) y

se tabulan para buscar en ANSYS CFX. La base del enfoque de modelado no premezclado

es que, bajo un cierto conjunto de supuestos, el estado termoqúımica instantáneo del fluido

está relacionado con una cantidad escalar conservada conocida como fracción de mezcla. La

fracción de mezcla es, por tanto, la fracción de masa elemental qué se originó a partir de la

corriente de combustible. Esta fracción de masa, incluye todos los elementos de la corriente

de combustible, incluidas las especies inertes como el N2 y cualquier especie oxidante mez-

clada con el combustible, como el O2. La definición de la fracción de mezcla generalmente se

normaliza de manera que se acerque a la unidad en la corriente de combustible y a cero en la

corriente del oxidante. El modelo de combustión PDF flama se utiliza para analizar procesos

de combustión gaseosa no premezclada, el cual tiene la siguiente caracteŕısticas:

Se utiliza para modelar la combustión gaseosa rápida no premezclada (número Damköhler
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grande Mura A. (2003)).

Se asume que la combustión ocurre en láminas delgadas llamadas flamas. La llama

turbulenta se trata como un conjunto de llamas laminares.

Las ecuaciones de transporte de especies individuales no están resueltas.

Solo aplicable a un sistema de dos alimentaciones (combustible y oxidante).

Solo dos cantidades escalares (fracción de mezcla y varianza de fracción de mezcla) se

resolvieron junto con las ecuaciones de momento y enerǵıa.

Especies de combustión extráıdas de una biblioteca precalculada en función de la frac-

ción de mezcla y la velocidad de deformación (explicada más adelante). Esto nos per-

mite modelar una gran cantidad de especies intermedias y radicales involucrados en el

proceso de combustión.

El modelo PDF flama se basa en una transformación de las ecuaciones de entalṕıa y

especies de un espacio f́ısico 3D al espacio de fracción de mezcla 1D.

La estructura interna de la zona de reacción se resuelve luego en el espacio 1D de la

fracción de mezcla. La solución de la ecuación de la mezcla sustituye a la solución

de la ecuación de especies que se realiza en los modelos de combustión: disipación de

remolinos (Eddy Dissipation Model, EDM) y de qúımica de tasa finita (Finite-Rate

Chemistry FRC).

Los datos de las reacciones de combustión se obtuvieron con el generador de bibliotecas

para flama CFX RIF integrado. Se simuló la combustión con dos tipos de combustible, el

biocombustible (methyl-decaonato, C11H22O2) y keroseno (C12H26), empleando aire como

oxidante con fracción de mezcla estequiométrica, para ambos casos. El objetivo en residuales

fue de 1E-5, alcanzados a las 1000 iteraciones. Las condiciones de contorno de entrada se

especificaron utilizando la Tabla 2.1 y la presión estática promedio de entrada de la turbina

como condición de salida.

Adicional al modelo de la combustión, el modelado de la turbulencia es probablemente, el

problema mas complejo por resolver en la f́ısica clásica Peters (2014). Para ello se han desa-

rrollado múltiples modelos para su tratamiento, los cuales utilizan derivaciones matemáticas

sistemáticas basadas en las ecuaciones de Navier-Stokes hasta cierto punto, en donde intro-

ducen ciertas hipótesis de cierre, las cuales se basan en argumentos dimensionales y requieren
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aporte emṕırico. Dicha naturaleza semi-emṕırica de los modelos de la turbulencia, los coloca

en una la categoŕıa de arte en lugar de ciencia. De entre la opciones de modelos disponibles

para el tratamiento de la combustión turbulenta, los modelos: K − ε, K − ω y K − ω SST

(Shear Stress Transport) son los que muestran mejores resultados Priyant (2016). Debido a

su simplicidad, el modelo de K−ω es superior a otros modelos, especialmente con respecto a

la estabilidad numérica. Además, es tan preciso como cualquier otro modelo para predecir los

perfiles de flujo medio, sin embargo, no predice correctamente el comportamiento asintótico

de la turbulencia a medida que se acerca a la pared Menter (1994). En cambio, el modelo

K − ω SST, incluye el modelo de Wilcox (1991) activado en la región cercana a la pared,

lo que en conclusión permite modelar tanto la región del flujo libre, como el flujo cercano a

la pared a bajos y altos números de Reynolds. Por lo tanto, es el modelo utilizado para el

tratamiento de la turbulencia.

2.2.8. Condiciones de frontera: etapa 2

Las condiciones especificadas en la sección 2.2.4 para la etapa 1, son retomadas en la

presente etapa y de manera adicional, se incluye una condición de entrada del combustible,

tal y como se muestra en color verde en la Figura 2.23, con un valor para el flujo másico de

combustible de 2.12E-3 [kg/s] para ambos combustibles: keroseno y biodiesel. Los resultados

de la aplicación de las condiciones iniciales y de frontera se muestran en la siguiente sección.

Figura 2.23: Condición de frontera: entrada de flama en volumen de control.
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2.2.9. Resultados: etapa 2

A continuación, se presentan los resultados de simulación de la combustión para la cáma-

ra diseñada. Se presentará cada variable comparando los resultados de cada combustible

utilizado, bajo las mismas condiciones iniciales y de frontera.

Presión y velocidad

El comportamiento de la presión para ambos combustibles es muy similar, el aumento

de presión en el interior del difusor (Figuras 2.24 y 2.25), se encuentra acompañado de una

disminución en la velocidad (Figuras 2.26 y 2.27). Aśı mismo, se presenta una disminución de

presión y aumento de velocidad en la sección de salida de la cámara de combustión, causada

por la reducción de área. Durante el proceso de combustión, se presentan las mayores cáıdas

de presión en la cámara de combustión para turbinas de gas, las cuales suelen ser de hasta un

5 % Cohen (1996). Los porcentajes de cáıdas de presión obtenidos numéricamente son de 3.6

y 3.1 % para el biodiesel y keroseno, respectivamente, lo que permite concluir que los valores

se encuentran dentro de rango t́ıpico.

Figura 2.24: Contornos de presión a lo largo de la cámara para el keroseno.
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Figura 2.25: Contornos de presión a lo largo de la cámara para biodiesel.

Figura 2.26: Contornos de velocidad a lo largo de la cámara para keroseno.
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Figura 2.27: Contornos de velocidad a lo largo de la cámara para biodiesel.

Temperatura y fracción de mezcla

En las Figuras 2.28 y 2.29, se presenta el comportamiento de la temperatura total en

el interior de la cámara para el keroseno y biodiesel, respectivamente. La zonas de menor

temperatura, corresponden a la zona cercana a la entrada de la flama (azul obscuro), a

medida que la fracción de mezcla en la flama disminuye (figuras 2.31 y 2.32), la temperatura

de la flama aumenta hasta alcanzar su valor máximo, el cual, resultó ser mayor para el

biocombustible en un 1.8 %.
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Figura 2.28: Contornos de temperatura a lo largo de la cámara para keroseno.

Figura 2.29: Contornos de temperatura a lo largo de la cámara para biodiesel.

En la Figura 2.30, se presenta una comparativa entre el perfil de temperatura de gases pre-

dicha teóricamente por R. Silva (2013) y el perfil de temperatura de gas calculada mediante

el modelo numérico para el keroseno y el biocombustible, en general, ambos perfiles muestran

buena adaptación al perfil teórico a excepción de la temperatura en la zona de recirculación.

Esta es la temperatura que alcanzaŕıa la llama si la enerǵıa neta liberada por la reacción
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qúımica que convierte la mezcla en productos de combustión se utilizará por completo para

calentar esos productos. En la práctica, el calor se pierde de la llama por radiación y convec-

ción, por lo que rara vez se alcanza la temperatura adiabática de la llama. Significa que los

cálculos teóricos dan solo un valor aproximado de la temperatura del gas.

Figura 2.30: Comparativa de los perfiles de temperatura en el interior de la cámara.

Figura 2.31: Contornos de fracción de la mezcla a lo largo de la cámara para keroseno.
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Figura 2.32: Contornos de fracción de la mezcla a lo largo de la cámara para biodiesel.

Bióxido de carbono

Las Figuras 2.33 y 2.34 presentan el mismo comportamiento para el bióxido de carbono

(CO2), el cual, representa que tan bien se quema el aire sobre el combustible. Este gas da una

indicación directa de la eficiencia de la combustión. Cuanto más altos sean los porcentajes de

CO2, mejor. El biocombustible (C11H22O2) contiene oxigeno extra, lo que a su vez, implica

un 2.2 % mayor producción de CO2 que el keroseno (C12H26), teniendo como resultado que

el biocombustible se quema mejor y tiene repercusión en una mayor temperatura promedio

de salida, esto resulta benéfico en términos de una mayor enerǵıa a aprovechar en la etapa

de expansión dentro de la turbina, procurando cuidar el valor máximo de dicha temperatura,

ya que pudiese dañar los álabes de la turbina si sobrepasa una temperatura ĺımite, la cual

suele estar cercana a los 1200 [K] Cohen (1996). Para los casos simulados, el valor promedio

de la temperatura a la salida de la cámara resulto ser de 950.2 [K] y 883.5 [K] para el

biocombustible y keroseno, respectivamente. Por lo tanto, ambos se encuentran por debajo

de valor t́ıpico máximo admisible.
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Figura 2.33: Contornos de CO2 a lo largo de la cámara para keroseno.

Figura 2.34: Contornos de CO2 a lo largo de la cámara para biodiesel.

Monóxido de carbono

Al contrario que el bióxido de carbono, altas cantidades de monóxido de carbono (CO) son

indeseables debido a su alta toxicidad. La producción del CO para el keroseno resultó ser un

2 % mayor que el biodiesel, debido a su mayor contenido de carbono, ver Figuras 2.35 y 2.36.
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Figura 2.35: Contornos de CO a lo largo de la cámara para keroseno.

Figura 2.36: Contornos de CO a lo largo de la cámara para biodiesel.

Hidrocarburos

La masa molar del biocombustible (C11H22O2) es de 186.2912 [g/mol] y la del keroseno

(C12H26) es de 170.3348 [g/mol], conociendo lo anterior, el resultado de la simulación muestra
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cierta congruencia, dado que la fracción másica máxima del C11H22O2 (2.38) es, hasta un

35 % mayor que la del C12H26 (2.37).

Figura 2.37: Contornos de la fracción másica del C12H26 a lo largo de la cámara.

Figura 2.38: Contornos de la fracción másica del C11H22O2 a lo largo de la cámara.
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Eficiencia

La cámara de combustión se encuentra determinada mediante las temperaturas de entrada,

salida y de flama adiabática mediante la ecuación 2.19

ηcc =
Tout − T3

∆Tad − T3

(2.19)

donde, Tout y T3 son la temperatura a la salida y entrada de la cámara respectivamente,

mientras que ∆Tad representa el incremento de la temperatura T3 hasta alcanzar la tempe-

ratura de flama adiabática, la cual es calculada mediante la Figura 2.39 Lefebvre (1990).

Figura 2.39: Curvas de incremento de la temperatura de adiabática.

Finalmente, la eficiencia para la cámara de combustión diseñada funcionando con keroseno

es de 97.4 %.



Caṕıtulo 3

Diseño y simulación de la tobera de

inyección

En la sección 1.4, se abordó la necesidad de estudiar a mayor detalle la inyección del

combustible con mayor viscosidad que el convencional. Por tal motivo, el presente caṕıtulo

presenta una metodoloǵıa que incluye la viscosidad y densidad del combustible a atomizar,

como parte de sus parámetros para el diseño de toberas de inyección. Una vez completado

el diseño, se simula dicho proceso mediante modelos numéricos con la finalidad de obtener

parámetros relevantes del proceso de atomización, tales como la velocidad total de salida

del chorro con su respectivo ángulo, el cual se confrontará con valor recomendado para la

industria aeronáutica.

3.1. Atomización

La atomización es el proceso de transformar el fluido (ĺıquido) en pequeñas gotas. Existen

distintos métodos para realizar dicho proceso, los más comunes, emplean toberas que con-

vierten la enerǵıa cinética del ĺıquido en una fuerza que separa el ĺıquido en gotas. Con la

misma frecuencia, se emplean métodos en los cuales, el fluido a baja velocidad es expuesto a

aire a alta velocidad. La atomización es el primer proceso que se encuentra durante la com-

bustión de combustibles en un motor de encendido por compresión y está determinada en

gran medida por la viscosidad y la tensión superficial del combustible. Por lo tanto, con base

a la hipótesis realizada durante la presente tesis, se tiene la necesidad de diseñar una tobera

57
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para la atomización de combustibles con mayor viscosidad que la del combustible común

utilizado en la aeronáutica. Dicho diseño debiese permitir variar caudales en un factor de 10,

manteniendo las propiedades del fluido relativamente estables, particularmente, el tamaño de

gota.

Con las toberas convencionales utilizadas en las cámaras de combustión de turbinas de gas

actuales, el caudal dependerá de la cáıda de presión a través de la boquilla. Aśı, a presiones

más altas, se obtendrán tasas de flujo más altas a través de una boquilla dada y viceversa,

lo anterior presenta dos problemas principales:

1. Rango operacional limitado: ante un incremento de 4 veces en la presión puede resultar

en un aumento de 2 veces la velocidad de flujo, lo que significa que un aumento de

10 veces en el flujo resultaŕıa un aumento de 100 veces en la presión. Siendo este el

caso, se deduce que para lograr una tasa de disminución de un factor de 10 necesitará

una bomba que pueda variar la presión en 100 veces Lefebvre y McDonell (2017).

Esto claramente presenta problemas y no es muy eficiente. Al requerir mayor presión,

los compresores requeridos son de mayor capacidad y por ende, de mayor tamaño,

aumentando significativamente el peso total de la aeronave.

2. Tamaño de gota variable: el primer problema conduce a un segundo problema. Al

cambiar la cáıda de presión en la tobera no solo afecta el flujo que pasa a través de ella,

sino que también afecta las propiedades del chorro (’spray ’), tal como lo es el tamaño

de gota. Altas cáıdas de presión a través de la tobera darán como resultado un menor

tamaño de gota. Alta variación de presión requerida para una reducción significativa

de la tasa de flujo, implicará que las gotas formadas durante la atomización tendrá

tamaños de gota mucho mayores, lo anterior puede disminuir la eficiencia durante el

proceso de combustión.

La tobera tipo retorno, es una manera de resolver los problemas anteriores. Funciona al

tener dos canales de fluido que desembocan en la boquilla de la tobera. Uno entregará el

chorro (’spray ’) y el otro es un canal de retorno, el cual devolverá el fluido a la bomba para

su re-circulación. La cantidad de fluido que se desv́ıa de la boquilla de la tobera se puede

variar mediante la diferencia de presiones entre la alimentación de fluido principal y el canal

de retorno. Entonces, si los dos canales tienen la misma presión, no habrá flujo de retorno.

Por lo tanto, a continuación, se diseñará una tobera tipo retorno (’spillback nozzle’ ), cuyo

fluidos de trabajo sean: keroseno y biodiesel B90, con viscosidades de 1.35 y 7.95 [mPas],
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respectivamente. Posteriormente, se simulará el proceso de inyección bifásica mediante el

software especializado, con la finalidad de verificar la forma y ángulo del chorro.

3.2. Metodoloǵıa de diseño del inyector

Inicio de proceso de diseño

Se conoce el

FN requerido

y el ángulo

de spray?

Determinar

el FN y θ

Usar análisis

no viscoso

para determi-

nar K y Cd

Usar K y Cd

para determinar

parámetros

de diseño

Obtener do, ds,

dp, lo, ls y lp

Realizar análisis

viscoso para

calcular R, coef.

de fricción y K

Valor de K

Verificar relacio-

nes geométricas

para asegu-

rar dentro

de ĺımites

No

Si

No

Figura 3.1: Diagrama de flujo del proceso
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3.2.1. Cálculo Anaĺıtico

A continuación, se presenta el cálculo de las variables geométricas de un inyector de flujo

de retorno (spillback).

Múltiples parámetros muestran una ambigüedad que es causada por el hecho que constantes

como K o Cd se derivan del valor seleccionado apropiadamente para R, i, dp, do. Por esta

razón, para el cálculo de estas variables, se tomaran los valores de K y Cd a partir de gráficas

predefinidas, lo cual nos lleva a un proceso iterativo.

De acuerdo a la ecuación de Bernoulli, la presión total (presión de inyección) fluyendo en

hacia un orificio es:

Pt = p+
1

2
ρU2 (3.1)

donde p es la presión estática. En el flujo principal de aire (air-core), p = 0, U es la

velocidad total, que se puede descomponer en velocidad axial u y velocidad tangencial w.

El flujo volumétrico Q es una área transversal A que atraviesa a una velocidad U . El flujo

másico ṁ es el flujo volumétrico por la densidad del fluido. Despejando la velocidad de la

ecuación 3.1, se obtiene:

U =

√
2∆P

ρ
(3.2)

El coeficiente de descarga Cd es definido como la relación del flujo másico actual y el flujo

teórico (Cd = ṁ/ṁmax). Por lo tanto:

ṁ = CdAoUρ (3.3)

donde Ao es el área del orificio de salida. Despejando el diámetro do del área y de la ecuación

3.3, se deduce que:

do =

√
4ṁ

Cdπ(2∆Pρ)0.5
(3.4)
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El parámetro de diseño de la tobera, llamado constante geométrica se expresa como K =
Ap

dsdo
, pero también se denota como:

K =
2Rdo
id2

p

(3.5)

se despeja dp y se obtiene:

dp =

√
2Rdo
iK

(3.6)

donde R = 2do, que corresponde a la distancia del puerto con el centro del orificio.

El diámetro de la cámara de mezclado (’swirl chamber’ ) se denota de la siguiente manera:

ds = 2R + dp (3.7)

Una vez que se cuenta con los diámetros principales de la tobera, se calculará la longitud

de cada sección.

lo =
1

2
do (3.8)

ls = dp + 0.002 (3.9)

lp = 2dp (3.10)

Mediante la metodoloǵıa planteada anteriormente y con los parámetros de entrada mos-

trados en la Tabla 3.1, se diseñaron dos inyectores, uno para cada combustible, los planos de

diseño para el keroseno se encuentran en el Apéndice .1, mientras que para el biocombustible

se muestran en el Apéndice .2. Aśı mismo, la Tabla 3.2, muestra los valores de los principales

parámetros geométricos para el biocombustible.
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Variable Valor

Pentrada 600000 [Pa]

ρkeroseno 792 [kg/m3]

ρbiodiesel 887 [kg/m3]

Cd 0.61245

K 0.9

Tabla 3.1: Parámetros de entrada para el cálculo geométrico.

Variable Valor

do 1.78 [mm]

dp 2.16 [mm]

ds 9.39 [mm]

lo 0.89 [mm]

lp 4.56 [mm]

ls 4.28 [mm]

Tabla 3.2: Resultado de parámetros geométricos.
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En la siguiente sección, se presenta una simulación numérica con el objetivo de revisar la

viabilidad de sustitución del inyector diseñado para el biodiesel, el cual, busca sustituir el

inyector convencional que usa keroseno.

3.3. Simulación numérica del inyector

Para la simulación del proceso de inyección, se utilizan dos fluidos de trabajo, el combus-

tible, que en este caso es el biocombustible (methyl-decaonato, C11H22O2) y el aire, el cual,

ocupa en un principio de la simulación la totalidad del volumen de control. Con la finalidad de

determinar la forma, ángulo y velocidades del combustible al salir del orificio del inyector, se

tomó la decisión de simular el caso utilizando el modelo multifásico VOF (’volume of fluid’),

disponible en el módulo Fluent de ANSYS, el cual pertenece al marco Euleriano, donde, todas

las fases son tratadas como continuas, diseñado para dos o mas fluidos inmiscibles, en donde

la posición de la interfaz entre los fluidos es de interés. El método VOF usa una función de

indicador de fase, a veces también llamada función de un marcador, para rastrear la interfaz

entre dos o mas fases. Las ecuaciones de Navier-Stokes que describen el movimiento del flujo

deben resolverse por separado. El método se basa en la idea de la llamada función fraccionaria

C. Se define como la integral de la función caracteŕıstica del fluido en el volumen de control

(es decir, el volumen de una celda computacional). Básicamente, cuando la celda está vaćıa,

sin rastros de ĺıquido en el interior. el valor de C es cero; cuando la celda está llena, C =

1; y cuando el ĺıquido cubre parcialmente la celda, entonces 0 < C < 1. C es una función

discontinua, su valor salta de 0 a 1 cuando el argumento pasa al interior de la fase trazada.

La función de fracción C es una función escalar, y mientras el fluido se mueve con velocidad

~v cada part́ıcula de fluido conserva su identidad, es decir, cuando una part́ıcula pertenece a

una fase determinada, esta no cambia de fase, por ejemplo, una part́ıcula de aire dentro de

una burbuja de agua, dicha part́ıcula sigue siendo aire, independientemente del movimiento

de la burbuja, para que esto sea válido, se deben ignorar los procesos como la disolución de

aire en agua. Si es aśı, entonces la derivada sustancial de la función fraccionaria C debe ser

igual a cero, tal como se muestra en la ecuación 3.11

∂Cm

∂t
+ ~v · ∇Cm = 0 (3.11)
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con la siguiente restricción:

n∑
m=1

Cm = 1 (3.12)

por ejemplo, si el volumen del fluido es constante, para cada celda las propiedades tales

como la densidad (ρ), son calculadas mediante un promedio de fracción de volumen de todos

los fluidos en la celda como sigue:

ρ =
n∑

m=1

ρmCm (3.13)

Estas propiedades se utilizan luego para resolver una sola ecuación de momento a través

del dominio, y el campo de velocidad alcanzado se comparte entre los fluidos.

3.3.1. Configuración del solucionador

En lo que refiere a los métodos de solución, se simuló el proceso en estado transitorio,

para la integración temporal, se utilizó el método impĺıcito de primer orden y el esquema de

leyes de conservación centrado en sentido ascendente y monótono de tercer orden (MUSCL)

se utiliza para la discretización espacial. El método de presión impĺıcita con división de

operadores (PISO) se utiliza para los cálculos de presión y velocidad. La selección de los

métodos anteriores se basa en resultados que han mostrado estabilidad y precisión numérica

en casos similares Watanabe (2019).

El paso temporal (∆t) considerado es de 1E-3 segundos, dicho número se determinó con base

en el cálculo del número de Courant-Friedrichs-Lewi, tomando como parámetros el valor de

dicho número para su convergencia (Co) a las 200,000 iteraciones, el tamaño de caracteŕıstico

de la celda del mallado (∆h) y la velocidad del flujo (U), mediante la ecuación 3.14

Co =
∑
i

U∆t

∆h
(3.14)
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3.3.2. Modelo geométrico

La Figura 3.2, muestra una vista superior del inyector mas el volumen de control (cilindro

gris de radio mayor, el cual simula una porción del volumen de la cámara de combustión),

en el mismo se aprecian las tres ramas por las cuales entra el combustible, el cual, llena el

cilindro superior, baja por la tobera y se expande en el cilindro inferior de mayor diámetro.

En la Figura 3.3 se muestra una vista frontal de ambos elementos (el inyector y la porción

de volumen de la cámara de combustión), en el centro de dicha imagen, se aprecia la tobera

diseñada para el biocombustible, que como ya se mencionó, expande hacia el volumen de

control inferior (cilindro gris de mayor diámetro).

Figura 3.2: Vista superior del volumen de control

Figura 3.3: Vista isométrica del volumen de control

Con el objetivo de reducir el coste computacional, se realizó una simplificación en el volumen
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de control mostrado en la Figura 3.3. Para realizar dicha simplificación, se tomó en cuenta

que el flujo de combustible entra al inyector a través del cilindro horizontal que se encuentra

en la parte superior, con las siguientes consideraciones:

Hipótesis propuesta: una vez el flujo entra por el cilindro en la parte superior, comienza

a inundar el cilindro vertical al cual entra hasta alcanzar una homogeneidad en los

perfiles de presión y velocidad antes de cambiar de dirección en los tres canales que se

aprecian en la Figura 3.2, por lo tanto, las condiciones de entrada son las mismas en

cada uno de los canales.

Se realizó una simulación en estado transitorio del fluido entrando en la parte superior

y llenando el cilindro vertical, comprobando la hipótesis anterior.

Como resultado, se obtuvo la simplificación del volumen de control, tal como se muestra

en la Figura 3.4

3.3.3. Malla y condiciones de frontera

El resultado de dicha modificación, se muestra en la geometŕıa mallada de la Figura 3.4, la

cual tiene una calidad ortogonal del 82 %, alcanzada con un total de 2.5 millones de elementos

y una oblicuidad de 0.5.

Figura 3.4: Mallado del volumen de control
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La Figura 3.5, muestra en color rojo, la condición de frontera de presión en la entrada con

valor mostrado en la Tabla 3.1. Se seleccionó como fase única en la entrada, el biocombustible

en su fase ĺıquida.

Figura 3.5: Condición de frontera de entrada

La Figura 3.6, muestra en color rojo, la condición de frontera de presión en la salida del

volumen de control, asignado un valor igual a la presión atmosférica de 101.327 [kPa]. Se

seleccionó como fase única en la salida, el aire.

Figura 3.6: Condición de frontera de salida.
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La Figura 3.6, muestra en color rojo, la condición de frontera de pared, asignada al resto

de caras (quitando las caras de entrada y salida) del volumen del control.

Figura 3.7: Condición de frontera de pared.

3.3.4. Resultados

Con base en las condiciones de frontera e iniciales mencionadas en la sección anterior, se

obtuvieron los siguientes resultados:

Velocidad

Las velocidades calculadas mediante la simulación en la entrada y salida del volumen de

control, son 10.57 [m/s] (Figura 3.8, a) y 6.85 [m/s] (Figura 3.8, b), respectivamente.
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Figura 3.8: Contornos de velocidad de entrada y salida del volumen de control.

En la Figura 3.9, se muestran los contornos de velocidad en el plano YZ, lo cual permite

evidenciar varios puntos importantes:

Formación flujo en el centro de la cámara del inyector (cilindro superior), conocido

como (’core flow’), distintivo de los inyectores de retorno, el cual, como ya se mencionó

al inicio del presente caṕıtulo, es usando como flujo de retorno.

Incremento de la velocidad en la garganta del inyecto, debido a la reducción máxima

de área en dicha zona.

Formación de contornos de velocidad que salen del inyector y comienzan a entrar en el

volumen inferior, mostrando la forma y el ángulo del cono formado durante el proceso

de inyección. Vale la pena resaltar que dado el intervalo temporal simulado, la inyección

se encuentra en su etapa inicial, sin embargo, debido a capacidades de simulación, el

tiempo requerido de simulación excede la capacidad de almacenamiento con la que se

cuenta. Por ejemplo, para realizar la simulación presente, se utilizaron 1.2 terabytes de

espacio en disco duro. Sin embargo, el tiempo simulado es suficiente para determinar

la forma y el ángulo del chorro (’spray’).
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Figura 3.9: Contornos de velocidad en plano YZ del inyector.

Presión

La presión, es un dato establecido como condición de frontera, el cual es visible en la Figura

3.10 a), a la salida, se tiene la presión atmosférica Figura 3.10 b).

Figura 3.10: Contornos de presión de entrada y salida del volumen de control.
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Ángulo de inyección

De acuerdo con Lefebvre y McDonell (2017), el ángulo de inyección para turbinas de gas,

suele tener un valor aproximado de 80o. Aśı mismo, se puede calcular a partir de la velocidad

axial promedio (v̂) y la velocidad total (U) de la siguiente forma:

θ = cos−1 v̂

U
(3.15)

La velocidad axial promedio obtenida mediante la simulación fue de 3.22 [m/s], mientras

que la velocidad total de 36.12 [m/s]. Dando como resultado un ángulo de inyección de 85o,

comparando con el valor aproximado provisto en la literatura para inyección de turbinas de

gas, tiene una diferencia del 6.25 %. Vale la pena recalcar que el valor de literatura corresponde

al uso de combustibles convencionales.



Caṕıtulo 4

Conclusiones y recomendaciones para

trabajos futuros

4.1. Conclusiones

A continuación se presentan las conclusiones del trabajo de tesis teniendo como antecedente

los objetivos particulares de la sección 1.1.1.

Mediante la investigación experimental en la micro-turbina de gas y buscando el mayor

beneficio ambiental la mezcla con una fracción de volumen del 90 % (B90), fue probada

de acuerdo con los estándares internacionales aceptados por la industria aeronáutica,

mientras que el ciclo de operación fue diseñado para representar un perfil de vuelo

t́ıpico, siendo el de crucero, el de mayor interés dado que el motor permanece en dicha

etapa la mayor parte de su vida útil (hasta un 95 %), dando como resultado que los

hidrocarburos no quemados (HC), óxidos nitrosos (NOx) y monóxidos de carbono (CO)

se redujeron en un 41 %, 67 % y 20 %, respectivamente. No obstante, también se observó

que los niveles de empuje se redujeron simultáneamente en un 12 %, mientras que el

consumo espećıfico de combustible se incrementó en un 13 %. Esto podŕıa atribuirse a

una reducción de casi el 11 % del valor calórico de la mezcla con respecto al combustible

de referencia (es decir, queroseno). Por el contrario, aunque el rendimiento de la mezcla

B15 fue bastante similar al del caso de referencia, redujo los rendimientos de HC, NOx

y CO en un 3 %, 11 % y 3 %, respectivamente. El rendimiento general del motor fue

72
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dictado principalmente por la interacción de dos factores principales: a) la producción

de empuje (con su consumo de combustible asociado), y b) las emisiones de gases (de

todo tipo). En particular, la intersección de sus respectivas curvas definió una mezcla

de combustible óptima. Esta mezcla de combustible fue óptima en el sentido de que

cumplió con los requisitos de empuje, para todas las etapas, mientras produćıa la menor

cantidad de contaminantes y gases liberados a la atmósfera. Según los valores medidos,

en este caso la mezcla óptima debeŕıa contener aproximadamente un 22 % de volumen

de biocombustible.

A través del modelo para el cálculo de variables termodinámicas del motor de turbina

de gas, desarrollado durante la presente tesis, se determinaron los valores de paráme-

tros necesarios para definir los diferentes componentes de la turbina de gas de manera

integral. En particular, la cámara de combustión es el elemento que se analizó a pro-

fundidad buscando responder la hipótesis del trabajo de tesis. Aśı mismo, se identificó

la cámara de combustión anular como el tipo de cámara de mejor desempeño dada su

baja cáıda de presión (en el orden del 5 %), tamaño compacto (ahorro de peso) y una

uniformidad de la temperatura a la salida.

Se desarrolló una metodoloǵıa para el diseño de cámaras de combustión anulares, para

después simularla numéricamente empleando dos modelos, el aerodinámico y de com-

bustión. Resultados de la simulación numérica aerodinámica (solo aire), se corroboró

un comportamiento uniforme de la temperatura en la salida de la cámara dado que

no existe ninguna fuente de calor. Por su parte, el comportamiento de la velocidad en

el plano de salida es uniforme y la variación en dicho plano es insignificante. De igual

forma, se corroboró una velocidad máxima de 8.4 m/s en la zona primaria, con lo cual

es un resultado positivo para facilitar el anclaje de la flama en dicha zona cuando la

combustión tome lugar. En el caso de la cáıda de presión obtenida fue de 4.5 %, valor

que se encuentra dentro del ĺımite señalado por la literatura. Como complemento y

para poder determinar las diferencias entre el comportamiento de la cámara funcio-

nando con combustible convencional y biodiesel, ambos fueron simulados considerando

las mismas condiciones de entrada y la no premezcla, obteniendo como resultado para

la cáıda de presión 3.6 y 3.1 % para el biodiesel y keroseno, respectivamente, lo cual

indica, que en términos de dicha cáıda la del keroseno es 0.5 % menor, sin embargo

ambos se encuentran dentro de rangos t́ıpicos.

Se derivó un modelo matemático para el proceso de inyección de combustible, conclu-

yendo que a altos valores de la viscosidad, tal y como es el caso de los biocombustibles,
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el proceso de atomización, puede verse retrasado o incluso detenido. Por lo tanto, en

lugar de producir una fina niebla, el sistema de inyección de combustible atomizará

grandes gotas de ĺıquido en la cámara, impactando de manera negativa el proceso de

combustión. Por lo tanto, el inyector de combustible debe ser diseñado tomando en

cuenta el valor de la viscosidad.

La metodoloǵıa de diseño de la tobera, toma en cuenta las propiedades mas relevantes

para el proceso de atomización que preceden a la combustión, lo cual significa un aporte

importante en la exploración del uso de biocombustibles en la industria aeronáutica.

El diseño de la tobera permitió atomizar el combustible con una diferencia de 6.25 %

en el ángulo de inyección, con referencia al combustible convencional.

Si bien, uno de los objetivos originales del presente trabajo contemplaba la manufactura

y prueba de la tobera diseñada, por motivos de las condiciones sanitarias actuales no

pudo ser posible su termino, sin embargo, partes del diseño de la tobera fueron impresas

mediante la técnica de manufactura aditiva, usando como material Inconel 718 grado

aeroespacial, el resultado de dichas partes se puede observar en la Figura X. Se verifico

que las piezas impresas no cumplen con las tolerancias espećıficas para el su uso, por

lo que se necesita realizar tratamientos costosos de rectificación y calibración.

4.2. Recomendaciones para trabajos futuros

La presente sección tiene como propósito abordar las recomendaciones para trabajos futuros

por temas.

Recomendaciones para mejoras del modelo numérico de la cámara de combustión anular:

Determinar las velocidades de rotación del mezclador de cada inyector de la cámara,

correspondiente a los rangos de operación de despegue y crucero, con la finalidad de

procurar la estabilización de la flama a diferentes presiones de entrada en la cámara.

Diseño de banco para pruebas de cámara de combustión y diagrama de proceso para la

manufactura de ambos componentes, aśı como una estimación en costos de materiales

y solicitud de uso de herramientas.

Búsqueda y selección de dispositivos de auxiliares, de medición y consumibles de la

cámara de combustión.
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Recomendaciones para mejoras del modelo numérico de la tobera de inyección:

Cambiar la descripción Euleriana a Lagrangiana del modelo numérico, la cual permita

obtener mayor información sobre el proceso de atomización, en espećıfico, la evolución

del tamaño de part́ıcula de los combustibles en el tiempo a diferentes presiones de

inyección.

Búsqueda de técnicas y procesos para la manufactura de la tobera de combustible,

estimación de costos para su consecuente realización e implementación en la cámara de

combustión diseñada.
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en México, Un Catalizador del Desarrollo Sustentable, Red Mexicana de Bioenerǵıa, 2006.
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.1. Apéndice: Planos de la tobera para keroseno

En la presente sección se presentan los planos para la manufactura de la tobera que fun-

ciona con keroseno, las medidas están en miĺımetros, con excpeción de las que se encuentran

indicadas en pulgadas, esto se debe a que son planos para manufactura y de esta manera se

facilita la identificación de herramienta requerida.
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.2. Apéndice: Planos de la tobera para biodiesel

En la presente sección se presentan los planos para la manufactura de la tobera que fun-

ciona con biodiesel, las medidas están en miĺımetros, con expeción de las que se encuentran

indicadas en pulgadas, esto se debe a que son planos para manufactura y de esta manera se

facilita la identificación de herramienta requerida.
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.3. Apéndice: Código numérico (MATLAB) para el cálcu-

lo de desempeño de motor turboreactor

A continuación se presenta el código numérico implementado, los renglones que comienzan

por un signo de porcentaje, son referencia a comentarios:

clc, clear, close all, format short g

T(1)=218.81;

P(1)=23.842;

%Variables de entrada

ei=0.98;

ef=0.93;

elpc=0.91;

ehpc=0.91;

eb=0.98;

cpl=0.02;

FHV = 43.124 ∗ 104;

Tref=298;

ehpt=0.93;

elpt=0.93;

B=8.1;

FPR=1.65;

LPCPR=1.14;
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HPCPR=21;

M=0.85;

alt=10668;

TIT=1380;

em=0.99;

ej=0.95;

ainlet=6.006;

vf=airspeed(T(1),M);

m=576.2975742;

R=287.05;

errorperc=1;

%Difusor

k=1.4;

P (2) = P (1) ∗ (1 + ei ∗ ((k − 1)/2) ∗M2)(k/(k − 1));

T (2) = T (1) ∗ (1 + (k − 1)/2 ∗M2);

RAMPR = P (2)/P (1);

%Fan- hélice

k=1.4;

far=0;

error=100;

P (3) = FPR ∗ P (2);
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T (3) = T (2) ∗ (1 + (FPR((k − 1)/k)− 1)/ef);

t1=T(3);

while abs(error)¿errorperc

TPROMFAN = (t1+T (2))/2; prompt= [’Gamma para T=’,num2str(TPROMFAN),’ con

f= ’,num2str(far),’ k=’];

kfan=input(prompt);

t2 = T (2) ∗ (1 + (FPR((kfan− 1)/kfan)− 1)/ef);

error = (t1− t2)/(t2) ∗ 100;

t1=t2;

end

TPROMFAN = (t1 + T (2))/2;

T(3)=t1;

prompt= [’Spec Heat para T=’,num2str(TPROMFAN),’ con f= ’,num2str(far),’ k=’];

cpfan=input(prompt);

%LPC (Low Pressure Compressor - Compresor de baja presión)

k=1.4;

far=0;

error=100;

P(4)=LPCPR*P(3);

T (4) = T (3) ∗ (1 + (LPCPR((k − 1)/k)− 1)/elpc);

t1=T(4);

while abs(error)¿errorperc
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TPROMLPC = (t1 + T (3))/2;

prompt= [’Gamma para T=’,num2str(TPROMLPC),’ con f= ’,num2str(far),’ k=’];

klpc=input(prompt);

t2 = T (3) ∗ (1 + (LPCPR((klpc− 1)/klpc)− 1)/elpc);

error = (t1− t2)/(t2) ∗ 100;

t1=t2;

end

TPROMLPC=(t1+T(3))/2;

T(4)=t1;

prompt= [’Spec Heat para T=’,num2str(TPROMLPC),’ con f= ’,num2str(far),’ k=’];

cplpc=input(prompt);

%HPC (High Pressure Compresor - Compresor de alta presión)

k=1.4;

far=0;

error=100;

P(5)=HPCPR*P(4);

T (5) = T (4) ∗ (1 + (HPCPR((k − 1)/k)− 1)/ehpc);

OPR = P (5)/P (2);

t1=T(5);

while abs(error)¿errorperc

TPROMHPC = (t1 + T (4))/2;
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prompt= [’Gamma para T=’,num2str(TPROMHPC),’ con f= ’,num2str(far),’ k=’];

khpc=input(prompt);

t2 = T (4) ∗ (1 + (HPCPR((khpc− 1)/khpc)− 1)/ehpc);

error = (t1− t2)/(t2) ∗ 100;

t1=t2;

end

TPROMHPC = (t1 + T (4))/2;

T(5)=t1;

prompt= [’Spec Heat para T=’,num2str(TPROMHPC),’ con f= ’,num2str(far),’ k=’];

cphpc=input(prompt);

%CC (Combustion chamber - Cámara de combustión)

k=1.4;

T(6)=TIT;

P(6)=(1-cpl)*P(5);

prompt= [’Spec Heat para T=’,num2str(T(5)),’ con f= ’,num2str(far),’ k=’];

cpCCa1=input(prompt);

prompt= [’Spec Heat para T=’,num2str(Tref),’ con f= ’,num2str(far),’ k=’];

cpCCa2=input(prompt);

cpa=(cpCCa1+cpCCa2)/2;

far1=0.017;

for i=1:3
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prompt= [’Spec Heat para T=’,num2str(T(6)),’ con f= ’,num2str(far1),’ k=’];

cpCCg1=input(prompt);

prompt= [’Spec Heat para T=’,num2str(Tref),’ con f= ’,num2str(far1),’ k=’];

cpCCg2=input(prompt);

cpg=(cpCCg1+cpCCg2)/2;

far2 = (cpg ∗ (T (6)− Tref)− cpa ∗ (T (5)− Tref))/(FHV ∗ 102 − cpg ∗ (T (6)− Tref));

far1=far2;

end

far=far1;

mh = m/(1 +B);

mf = (mh ∗ far)/eb;

mc = m/(1 + 1/B);

%HPT (High Pressure Turbine - Turbina de alta presión)

error=100;

t=1000;

tdrop1=T(6)-t;

while abs(error)¿errorperc

TPROMHPT=(T(6)+t)/2;

prompt= [’Spec Heat para T=’,num2str(TPROMHPT),’ con f= ’,num2str(far1),’ k=’];

cphpt=input(prompt);

tdrop2=(1/em)*(mh/(mh+mf))*(cphpc/cphpt)*(T(5)-T(4));
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error=(tdrop1-tdrop2)/(tdrop2)*100;

tdrop1=tdrop2;

t=T(6)-tdrop1;

end

TPROMHPT = (T (6) + t)/2;

T(7)=t;

prompt= [’Gamma para T=’,num2str(TPROMHPT),’ con f= ’,num2str(far),’ k=’];

khpt=input(prompt);

P (7) = P (6) ∗ (1− (1/ehpt) ∗ (1− (T (7)/T (6))))((khpt)/(khpt− 1));

%LPT (Low Pressure Turbine - Turbina de baja presión)

error=100;

t=700;

tdrop1=T(7)-t;

while abs(error)¿errorperc

TPROMLPT=(T(7)+t)/2;

prompt= [’Spec Heat para T=’,num2str(TPROMLPT),’ con f= ’,num2str(far),’ k=’];

cplpt=input(prompt);

tdrop2=(1/em)*(mh/(mh+mf))*(cplpc/cplpt)*(T(4)-T(3))+(1/em)*(m/(mf+mh))*(cpfan/cplpt)*(T(3)-

T(2));

error=(tdrop1-tdrop2)/(tdrop2)*100;

tdrop1=tdrop2;

t=T(7)-tdrop1;
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end

TPROMLPT = (T (7) + t)/2;

T(8)=t;

prompt= [’Gamma para T=’,num2str(TPROMLPT),’ con f= ’,num2str(far),’ k=’];

klpt=input(prompt);

P (8) = P (7) ∗ (1− 1/elpt ∗ (1− (T (8)/T (7))))((klpt)/(klpt− 1));

%Hot nozzle (tobera de salida de gases calientes)

NPRh=P(8)/P(1);

prompt= [’Gamma para T=’,num2str(T(8)),’ con f= ’,num2str(far),’ k=’]; knozzlh=input(prompt);

T (9) = (2/(knozzlh+ 1)) ∗ T (8);

prompt= [’Gamma para T=’,num2str(T(9)),’ con f= ’,num2str(far),’ k=’];

knozzlh=input(prompt);

CNPRh = ((knozzlh+ 1)/2)((knozzlh)/(knozzlh− 1));

if NPRh¿CNPRh

%Choke Nozzle

disp(’Choque hot’)

T (9) = (2/(knozzlh+ 1)) ∗ T (8);

P(9)=P(8)/CNPRh;

dh=(P(9)*1000)/(R*T(9));

Vh=sqrt(knozzlh*R*T(9));

Ah=(mh+mf)/(dh*Vh);
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else

%No estrangulamiento

disp(’No estrangulamiento gases calientes’)

P(9)=P(1);

T (9) = T (8) ∗ (1− ej ∗ (1− (P (9)/P (8))((kg − 1)/kg)));

Ch = sqrt(2 ∗ 1.148 ∗ 1000 ∗ T (8) ∗ ej ∗ (1− (P (1)/P (8))((kg − 1)/kg)));

end

%Cold Nozzle (tobera de salida de aire fŕıo)

NPRc=P(3)/P(1);

prompt= [’Gamma para T=’,num2str(T(3)),’ con f= ’,num2str(far),’ k=’];

knozzlc=input(prompt);

T (10) = (2/(knozzlc+ 1)) ∗ T (3);

prompt= [’Gamma para T=’,num2str(T(10)),’ con f=0 k=’];

knozzlc=input(prompt);

CNPRc = ((knozzlc+ 1)/2)((knozzlc)/(knozzlc− 1));

if NPRc¿CNPRc

%Choke Nozzle

disp(’Choque cold’)

T (10) = (2/(knozzlc+ 1)) ∗ T (3);

P (10) = P (3)/CNPRc;

dc = (P (10) ∗ 1000)/(R ∗ T (10));
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V c = sqrt(knozzlc ∗R ∗ T (10));

Ac = mc/(dc ∗ V c);

else

%No estrangulamiento

disp(’No estrangulamiento aire fŕıio’)

P(10)=P(1);

T (10) = T (3) ∗ (1− ej ∗ (1− (P (10)/P (3))((k − 1)/k)));

Cc = sqrt((2 ∗ k ∗R ∗ T (3) ∗ ej)/(k − 1) ∗ (1− (P (1)/P (3))((k − 1)/k)));

end

%Calculo de variables

ST = (B/(B + 1)) ∗ V c + (1/(1 + B)) ∗ (1 + far) ∗ V h − vf + ((1 + far)/(1 + B)) ∗ ...
((R*T(9))/(P(9)*Vh))*(P(9)-P(1))+(B/(1+B))*((R*T(10))/(P(10)*Vc))*(P(10)-P (1));

Th = ST ∗m;

TSFC = (mf)/Th;

fuelc = mf ∗ 3600/1000;

eprop = 2/(1 + (Th+m ∗ vf)/((mh+mc) ∗ vf));

eth = (mh ∗ (1 + far) ∗ (V h2)/2−m ∗ (vf 2)/2)/(mf ∗ FHV ∗ 102);

eo = eth ∗ eprop;

%Salida

disp(P’)

disp(T(2:end)’)

output=[ST,Th,m,TSFC,mf,fuelc,eprop,eth,eo];
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disp(output’)
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