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BJIATOJAPHOCTD

Bripaxkaio Moo niy6ouaiinryro 6aronapHOCTh:

MouM pomuTensM, KOTOpble NOANEPKHBATH MEHS BO BCeX JKH3HEHHO BAXKHBIX
pewenusax. Moemy 6paty Jleanapo u cecrpe Teonope, KOTOPBIE HayYHIH MEHS HHUKOrAa He
OrPaHMYHBATLCS TOJILKO paAMKaMM BbIOpaHHOH MHX<eHepHOH npodeccuu.

MouM npy3bsM, ¢ KOTOPLIMH $I TaK MHOTO CMESUICS M DaXoBaiCs A2KE B camble
TPYZAHBIE MOMEHTBI JXH3HH. ['ycraso, Camioamo, Kapnunbocy, IMayno n Opuke, Gnaropaps
KOTOPBIM MOSl XKH3Hb B MTaxkyOe Oblia oueHb Aaxe MPHUSTHOM.

MoemMy npenonasarento Mapkocy AHTOHHO 3a €ro HeyCTaHHylo 3a60Ty, 3a TO, UTO
IIeApO MOCBSIIAT MHE H MOeH paboTy CBO€ BpeMs M BHHMaHWe. BnaromapeH Tak e
TperoaBaTeNio JEKTO 3a oBepHe, ApyxKOy M MPaBUIILHYIO OPHEHTALHMIO B MOel paboTe.

Mowvim npyxeam, Knayano, Banuse, Kapune, Bragumupy, ®ununmy u Mapceno, BceM
NpenoaaBareyisM, KOTOpbie BHECIH CBOM OrpOMHBIH  BKJIQQ B NPOLECC MOEro
IPODECCHOHANBHOTO CTaHOBIeHHs. MecHacy, 3a TO Bpems, KOTOPOE OH MOTPATHI Ha
MOATOTOBKY YepTeXKe.

Bripaxaro Moo ocobyro GiaromapHOCTE Ipemnojasareno’ Anekcanapy IlapamoHOBY,
paboTtarowmeMy B HallleM YHHBEPCHTETE Kak MpHriaiieHHsii [Ipodeccop. B Teuenne uerbipex
MECSILIEB, YTO s IPOBEN PSIOM C STHM BEJHKOJIENHBIM I[ENaroroM M YEOBEKOM, S HMEN
BO3MOXKHOCTB JUISL CBOETO MHTEJIEKTY AILHOIO POCTA, MO3HABAHUS OKPYXKAIOLIET0 MHPA .

Mos uepesBblyaiiHas MpH3HATENBHOCTL Anekcanipy [lapamMoHOBY 3a ero apyxOy H
NMPOSABJIICHHOE KO MHE YBRKEHHE, TEIUIOE YENOBEYECKOe OTHOLICHHE, a TaKkkKe TEPHEHHE,
KOTOpBIE OH MPOSBJISUT H KO MHE H K APYTHM CTYAEHTaM [1oKa paboTajl ¢ HaMH.

Bnaronapro Tak ke ANP (HauuonansHoe He(dTsHOE areHTCTBO) 3a (PHHAHCOBYIO

NOANEPKKY, Oe3 yero OpuT0 Obl HEBO3MOXKHO OCYIIECTBHUTE 3Ty padoTy.



RESUMO

Este trabalho tem por objetivo implementar uma metodologia de célculo de uma
cdmara de combustio de uma microturbina, através de um programa computacional criado em
ambiente Delphi.

Através desse software, é possivel visualizar as influéncias dos principais pardmetros
de projeto, de uma cimara, operando com combustivel gasoso e elaborar um projeto, preliminar,
do combustor para as condigdes impostas pelo usuario.

Dentre as potencialidades do soffware esta também a anélise das emissdes de éxido de
nitrogénio (NOx) do combustor em questio e a capacidade de modificagdo da cdmara de
combustdo ja existente, para operar com combustivel diferente do combustivel de projeto.

Primeiramente, ¢ feita uma anélise da microturbina operando com gas natural. Através
dessa anélise ¢ dimensionada a cimara, para que a mesma opere, segundo as especificagdes do
fabricante, sendo entéo possivel calcular as geometrias da camara de combustio.

Uma vez dimensionada a cimara, para gas natural, alterou-se o combustivel para um
gas de baixo poder calorifico, gés de gaseificagio de biomassa. Para tanto, trés analises foram
simuladas, visando uma adequagido da mudanca do gas de projeto, gis natural, para um gis de
poder calorifico diferente.

A primeira, mantendo-se a geometria e a quantidade de calor liberada pelo
combustivel, constante; a segunda, alterando-se a vazio em massa do combustivel para a mesma

geometria e finalmente alterando-se a geometria para a mesma quantidade de calor liberada.

Palavras chave: microturbinas a gas, cimara de combustio, projeto preliminar,

combustio e modelagem.
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ABSTRACT

This work has the purpose to implement a calculus methodology of a microturbine
combustion chamber using a computational program developed in a Delphi environment.

Through this software developed, it is possible to visualize the influence of the main
project parameters of a combustion chamber working with a gas fuel and prepare a preliminary
project of a combustion chamber with the conditions set by the user. .

Among the potentialities of the software, there is also the combustor NOx emission
analysis and the capacity for modifying the existing combustion chamber in order to work using
a fuel different from the project fuel.

First of all, it is made an analysis of the microturbine working with natural gas, on this
analysis, the size of the combustion chamber on which it works following the conditions set by
the manufacturer, is calculated. Then, it is possible to calculate the geometry of the combustion
chamber.

Once the size of the combustion chamber has been calculated for natural ‘gas, the fuel
has been changed to work with a low calorific gas, in this case, the gas from the gasification of
the biomass. For that, three conditions have been settled in order to adjust the new gas in the
combustion chamber.

In the first case, the geometry and the heat released by the fuel have been kept constant
in the second case, there was an adjust of the fuel mass flow keeping the geometry constant and

finally, an analysis changing the geometry keeping the heat released by the fuel constant.

Key words: micro gas turbines, combustion chamber, preliminary project, combustion

and modeling.



NOMENCLATURA

SIMBOLOS
B Quantidade de Combustivel Injetada em Cada 1
Ponto da Cdmara de Combustio
Quantidade de Combustivel Injetado
Quantidade Total de Combustivel Injetado
C Velocidade (m/s)
Cp Calor Especifico 4 Pressio Constante (l%g K)
Coef Coeficiente de Correlagio Experimental da
Temperatura
d Diémetro (m)
F Area (m?)
~ AR
Vazio ( K )ou m 4
g Aceleracio da Gravidade 9,81 (1% 2)
HSCV Densidade Térmica Volumétrica da CAmara K/
m- h Pa
h Profundidade do Jato ou (m) ou
: : kJ
Entalpia do Combustivel ( Ag °CJ
ks Coeficiente de Correlagdo Experimental da )
Profundidade do Jato
Knox Maxima Conversao de Nitrogénio em NOx do 1
Combustivel
L Comprimento (m)
PCI Poder Calorifico Inferior do Combustivel (kj kg)
ACt Relagdo Ar/Combustivel Estequiométrica )
n Numero de Orificios )
N Rotagdo (RMP)
Nu Numero de Nusselt (5
p Pressdo (Pa)
q Quantidade de Calor Emitida do Combustivel (%g)
Q Quantidade de Calor Emitida (kW)
R Constante Universal dos Gases 8314 (%nol K )ou

ft Ibf

1.545( A)mol"R)
Bt

1.986( %moPR)

Re Nimero de Reynolds @)



S Espagamento dos Orificios (m)

i Temperatura (°C)
\% Volume (m?)
W20 Porcentagem de Agua Presente na Composigdo (-)
do Combustivel
Y max Profundidade Méxima do Jato (m)
[] Concentragdo Total (ppm) @ 15% O; ou
(72
mJ
[N2]max Maxima Concentragdo de Nitrogénio no 0,1 (%)
Combustivel

SIMBOLOS EM LETRAS GREGAS

o Quantidade de ar presente em relacéo a razio (m)
de ar/combustivel estequiométrica
ou Angulo ®)

Qg Coeficiente de transferéncia de calor do gas de ( %2 K)
combustao

QLw Coeficiente de transferéncia de calor na parede (%2 KJ
do combustor

B Constante de dissocia¢io do combustivel L

Y Coeficiente de Politropica (-)

d Espessura da parede (m)

AP Perda de pressio (Pa)

ATn, Diferen¢a média de temperatura (HE))

€ Emissividade -)

¢ Coeficiente de perda de pressio -)

n Eficiéncia ou Rendimento -)

0 Angulo ®)

A Condutividade térmica % KJ
Viscosidade cinematica (m’ 4 )

IT Relagdo de pressio -)

p Massa Especifica (k% 3 )

o Constante de Stefan-Boltzmann 20,5 (% 2 h Kt Jou

T Tempo de reagéio quimica (s)

Tr Tempo (s)

(0] Angulo entre as velocidades nos orificios )



SUBSCRITOS

ad
adb
amb
ann
ar
atr
BIO

cc

ch
comb
comp
conv
corr
dif
DZ

est

nor
NOx

OD
OP
proj
rad
ref

SW

tc

trc
wallc
Z1
ZP

Adimensional

Adiabatica

Meio Ambiente

Anular

Composigéo do Ar Atmosférico

Atrito

Gas de Gaseificagdo da Biomassa
Carcaga

Cémara de Combustio

Chama

Combustor

Compressor

Transferéncia de Calor por Convecgio
Corrigida

Difusor

Zona de Diluigéo

Entrada

Estequiométrica

Orificio de Inje¢do de Combustivel no Swirler
Composi¢do do Combustivel

Valor do Gas

Gas Natural

Gases de Combustio

Orificio

indice do Ponto ou Elemento da Malha
Valor do Jato

Local

Gas Natural

Normalizada

Oxidos de Nitrogénio

Concentragdo de Oxigénio

Orificios de Dilui¢iio

Orificios Primarios

Projeto

Transferéncia de Calor por Radiagio
Referéncia

radial

Saida

Swirler (Dispositivo Formador de Vortex)
Turbina

Tubo de Chama

Trocador de Calor da Microturbina
Parede do Combustor ou Tubo de Chama
Zona Intermediaria

Zona Primaria

Total
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SOBRESCRITOS

Antes da Mistura ou Zona Priméria
Apds a Mistura ou Zona Intermediaria
Zona de Diluigso

Proveniente do Ar Atmosférico
Carcaca

Combustio

Dissocia¢&o Quimica

Proveniente do Combustivel
Hidraulica

Resfriamento
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Capitulo 1 —Introduggo

Com o incentivo a produgdo independente de energia elétrica aliada & crise energética
vivenciada por muitos paises, entre eles o Brasil, 0 uso de tecnologias que promovam a geragéio
distribuida deve aumentar, dentre as tecnologias se encontra a microturbina a gés.

A microturbina a gis operando em ciclo simples ou com trocador de calor, para
recuperar a energia liberada na exausto, ndo € muito atrativa para a geragdo distribuida em
conseqiiéncia de sua baixa eficiéncia. Porém o uso desta tecnologia deverd ser através de
sistemas de cogeragdo e sistemas hibridos acoplados a microturbina.

A geragdo distribuida é qualquer tecnologia de conversio de energia em pequena escala
proximo ao local de consumo, podendo ser conectado ou ndo na rede de distribuicdo. As
tecnologias de geragdo distribuida incluem pequenas turbinas a gas (incluindo microturbinas),
motores de combustdo interna, painéis fotovoltaicos, células combustivel, motores Stirling,
conversdo solar de energia e conversdo energética de biomassa.

As tecnologias de geragdo distribuidas sdo ambientalmente amigaveis, desde uma
emissdo de poluentes nula, caso das células fotovoltaicas, quando no caso de baixa emissdo,
microturbinas a gas, por exemplo, operando com gis natural. Porém pelo fato de ser uma
filosofia inovadora, a geracdo distribuida, assim como qualquer nova tendéncia, apresenta um
desempenho técnico ou viabilidade econdmica ndo favoravel, mas com a producdo em massa
destes equipamentos deverd melhorar € aumentar o desempenho técnico e a viabilidade
econdmica.

Dentre as varias opgdes de geragio de energia elétrica a microturbina aliada com o
incentivo do uso do gds natural e de combustiveis renovaveis pode constituir uma solugéo
promissora para a atual crise energética, pois a emissdo de NOx quando operando com gés
natural é muito baixa e apresenta um estado de desenvolvimento Ja em nivel comercial.

Com o aumento na demanda de energia e as novas politicas ambientais, os
fornecedores de energia devem levar em consideragdo o impacto-da queima de combustiveis no
meio ambiente. Em geral a combustio de hidrocarbonetos gera didxido de carbono, o qual estd
modificando o clima com o efeito estufa. A emissio de metano, 6xidos de nitrogénio e
hidrocarbonetos também provocam o efeito estufa. Estas consideragdes levam a uma
substitui¢do do 6leo pelo gas natural, porém esta mudanga reduz somente as emissdes de
dioxido de carbono por kW.

Energia proveniente de fontes renovaveis devera ser uma parte importante da fonte de
energia na Europa nos préximos 10 anos. Além disso, a biomassa tem caracteristicas atrativas
como fonte de energia, podendo ser recuperada de subprodutos, ou produzida para a geragdo de

energia. Os compostos da biomassa possuem muito menos enxofre do que o carvio ou 0leo e se
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Capitulo 1 — Introdugio

produzida e usada de forma renovada, a biomassa poderd ter uma contribui¢do quase nula de
diéxido de carbono para a atmosfera.

A microturbina é composta basicamente de um compressor, um trocador de calor, uma
cdmara de combustfo e uma turbina de expansio. Na cidmara de combustio ocorre a queima do
combustivel juntamente com o oxidante, no caso o ar atmosférico, promovendo assim a
elevacdo da temperatura do fluido que passa através da mesma. A expansdo deste fluido na
turbina faz com que a microturbina seja capaz de mover um eixo que estd conectado ao gerador
de energia, dessa maneira, a geragdo estd diretamente associada a temperatura de queima
atingida na cAmara de combustio.

O uso do gis de baixo poder calorifico como fonte de combustivel em uma
microturbina a gas implica em uma série de modificagdes na estrutura da microturbina para que
a mesma opere dentro dos pardmetros de projeto. Dentre as modifica¢des necessarias estdo a
alteragfio no compressor da microturbina e alteragio da geometria da cimara de combustio para

que a mesma se adapte ao combustivel de poder calorifico diferente do de projeto.

1.1- Objetivos
Este trabalho tem como finalidade desenvolver e implementar computacionalmente

uma metodologia de cdlculo preliminar do projeto da cdmara de combustio em microturbinas a
gds, visando sua operagdo para gés natural, e posterior modificagdo quando operando com gis
de baixo poder calorifico.

Com esta metodologia pretende-se estudar os principais pardmetros que influenciam
no projeto térmico e aerodinimico da cdmara de combustio, bem como a influéncia na emissio
de NOx, e obter os pardmetros térmicos e geométricos da modificagdo da microturbina do
laboratdrio de turbinas a gas e gaseificagdo da UNIFEI para utilizar o gas de gaseificagio da

bilomassa.

1.2- Revisao Bibliogrifica
A cémara de combustdo pode ser definida como um equipamento que tem por objetivo

aumentar a temperatura do fluxo de ar que chega do compressor pela adigio e combustio de
combustivel e entrega-lo a turbina, LEFEBVRE (1983).

Sistemas de combustéo seca para baixas emissdes podem ser classificados como DLN
ou DLE (Dry Low NOx ou Dry Low Emissions respectivamente), estes sistemas de combustio
operam com queima pobre e em regime pré-misturado no qual o ar é pré-misturado com
combustiveis gasosos para evitar a formagdo de zonas de altas temperaturas nas quais grande s

niveis de NOX poderiam ser formados, ENERGY NEXUS GROUP (2002).
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Atualmente existem vérios estudos em cdmaras de combustio para desenvolver
queimas com menores emissGes de poluentes, dentre eles 0 NOx e CO. TAYLOR et gl (2000),
apresentaram os estudos e aplicagdes de um combustor DLE na turbina Typhoon da ABB para
queima de gds natural e /ou 6leo destilado. Este combustor consiste em um projeto de queima de
gas pré-misturado, utilizando um queimador piloto. Este tipo de combustor apresenta uma
emissdo de poluentes (NOx e CO) menores do que 25 ppm @ 15% de O>. Este mesmo estudo
foi elaborado para a turbina Cyclone de 13,4 MW da ABB Alstom Power, ALKABIE et al
(2000) que também por sua vez atingiu valores de 12 a 15 ppm @ 15% O, operando a carga
completa para gas natural.

Um outro tipo de combustor, apresentado como DLN, & utilizado pela turbina
MS7001FA da GE. Este tipo de combustor tem como principal idéia diminuir o pico de
temperatura que € proporcionado na cdmara de combustfio, diminuindo assim a formagdo de
NOx térmicos provenientes do mecanismos de Zeldovich, VANDERVORT (2000).

Atualmente vérias universidades estdo estudando sistemas de combustio em turbinas a
gas. No Brasil, a Universidade Federal de Itajubé possui trés microturbinas em seu laboratorio,
sendo duas operando com gés natural e uma com 6leo diesel. Além disso, a Universidade de
Brasilia também estd desenvolvendo um protétipo de uma cimara de combustio operando com
varios combustiveis ALVES (2002).

RABOU e JANSEN (2001) realizaram uma andlise de sistemas operando com turbinas
a gas mas quais a cdmara de combustio foi alterada para operar com gas de baixo poder
calorifico. Vérios sistemas foram utilizados tendo como fonte de energia a biomassa.

PALMER et al (1994), realizaram uma simulagdo, com o software GateCycle®, de uma
turbina da GE para operar com gis de baixo poder calorifico, que apresentou bons resultados
quando operando com gis natural e com gés pobre, porém a principal desvantagem foi o
desempenho do modelo quando operando fora de projeto, porém os erros foram gerados devido
a falta de precisdo no mapa do compressor e a necessidade de um algoritmo mais sofisticado
para o célculo da eficiéncia da turbina quando operando fora de projeto.

PURVIS et al (1998) apresenta um resumo de novas tecnologias que ddo énfase a
geragdo de energia de baixa poténcia, 20 MWe, operando com gas de gaseificagdo de biomassa.
Neste trabalho sdo apresentzfdas algumas empresas que estdo alterando as turbinas a gis para
operar com gas de biomassa, dentre elas a T Vphoon foi modificada para operar com gés de 5
MIJ/scm, a Westinghouse est4 planejando alterar a turbina 215B12 para também operar com gés
de baixo poder calorifico, da mesma forma a Spartan também estd sendo estudada para que

opere neste sentido.
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Um dos maiores desafios é o projeto do sistema de injecdo de combustivel em um
combustor que opere com gas de gaseificagdo, e o principal desafio sio as valvulas que devem
operar com alta pressédo e temperatura enquanto controlam o fluxo de combustivel para manter
constante a velocidade do eixo, PURVIS et al (1998).

A turbina Spartan, 225 kW, é a menor turbina dentre as apresentadas no trabalho de
PURVIS et al (1998) e devido & sua baixa poténcia a sua cdmara de combustio deve ser
modificada, sendo assim a CRATECH, no Texas estd construindo uma turbina com novos
parametros para operar com gis de gaseificagdo de biomassa. O pardmetro considerado como
principal € a perda de pressio na cimara de combustio da turbina.

DUWIG (2000) apresentou um trabalho no qual utiliza-se uma camara de combustio,
cujo combustivel de projeto é o Sleo diesel, operando com gas de gaseificagdo de biomassa.
Nesse trabalho, foi elaborada uma andlise por sistemas computacionais que realizam a
simulagdo de reacdes quimicas e de fluxo no interior da cimara, além de uma valida¢do
experimental, porém nao ¢ apresentada uma metodologia de célculo de cAmara de combustio.

DUWING (2000) manteve o volume da cimara de combustio constante para que a
mesma pudesse ser recolocada na turbina, da mesma forma manteve os pontos de injecdo de
Diesel como uma forma de retornar a forma original do combustor. Para a inje¢do do gas de
gaseificagdo novos pontos de injegdio foram criados de tal forma a criar uma configuracdo na
qual ocorresse uma boa mistura entre os diferentes gases.

Tal simula¢do demonstrou que a emissio de CO é suscetivel ao modelo de turbuléncia
utilizado e que tal modelo apresentou uma andlise simplificada da cinética e uma pequena
divergéncia entre os resultados experimentais e o calculado pelo modelo. Porém a emissdo de
NO néo apresentou variagéio significante com o modelo de turbuléncia utilizado. Apesar da
discrepancia dos resultados experimentais e do modelo, a precisdo dos resultados ndo é
significante para um combustor industrial, DUWING (2000).

ADOUANE et al (2002) realizaram uma analise do combustor de uma turbina da
Alstom operando com gés de baixo poder calorifico, criou um modelo de operagdo utilizando o
programa Fluent ®, aplicando modelos quimicos, de chama ¢ de escoamento, assim como uma
andlise da emissdo de NOx seguida de uma validagdo do modelo.

Através deste exp<?rimento, ADOUANE et al (2002) puderam concluir que o
combustor € capaz de operar com combustivel de baixo poder calorifico, a eficiéncia da
combustdo se mantém acima de 99% e que da mesma maneira o principal poluente ainda é o

NOx. Com relagdo a validagdo do modelo, tiveram algumas limitagdes devido a auséncia de
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medigbes de velocidade em alguns pontos e o fato de que somente em um plano radial foi
possivel obter o perfil de concentragio e temperatura.
As diferengas entre o gis natural e o gés de baixo poder calorifico, no caso gis de

gaseificagdo de biomassa, podem ser ilustradas na tabela 1.1:

Tabela 1.1 Caracteristicas de diferentes gases KANITKAR ez al (1993)

Caracteristicas PCL kl/kg ACr Cep (cm/s) pobre
G4s Natural 47.855,0 16,33 2,5
Gids de Gaseificagdo de Biomassa 5.623,0 1,41 10,3

Considerando as diferentes caracteristicas apresentadas na tabela 1.1 ¢é possivel
verificar a diferenga de projeto para gases de diferentes poderes calorificos. Por exemplo, a
mudanga do gés natural para gis de gaseificagio de biomassa requer que o combustor possa
Opérar com uma vazdo em massa maior, além de ser necessirio modificar o sistema de
ancoragem da chama, pois esta apresenta velocidade maior com gases de baixos poderes
calorificos.

Para que seja possivel operar a turbina a gis com um gas diferente do de projeto é
necessario fazer algumas alteragdes na sua estrutura, dependendo do tipo de combustivel
utilizado como combustivel de projeto. Dentre as alteragdes devem ser modificados o
compressor, cdmara de combustdo e o sistema de injegfio de combustivel.

NEILSON (1998) apresenta algumas modificagdes feitas na turbina LM2500 para que a
mesma possa operar com gases de baixo poder calorifico. Esta turbina foi escolhida devido ao
longo tempo de experiéncia em operagéo e devido ao fato de que as modificagGes a serem feitas
sdo modestas.

Dentre as modificages estdo: um Swirler maior para que seja possivel admitir o bico
injetor de gas de gaseificagdo de biomassa, um injetor de duplo combustivel para que a turbina
possa partir com gés natural e o gés de gaseificagdo possa ser introduzido de forma gradativa e
mangueira de combustivel para o gds natural diferente da mangueira de gas de gaseificagio de
biomassa.

Os tubos de combustivel para a turbina sio muito grandes para serem colocados como
parte da turbina a gés e devem ser montados separadamente com suportes em uma base separada
da turbina, necessitando de flanges robustos conectando os sistemas de combustivel com a
turbina e de circuitos de controle das vélvulas de distribui¢do de combustivel, NEILSON (1998).

Atualmente ndo existe bibliografia disponivel que apresente uma metodologia de

cdlculo da camara de combustio de turbinas a gas. LEFEBVRE (1983) apresenta os principais
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elementos de uma cidmara de combustdo e dentre eles apenas as tendéncias e descrigio sio

apresentadas. Da mesma maneira MELLOR (1990) apresenta os principais fundamentos,

especificagdes de combustivel, injetores e uma pequena descrigdo do procedimento de projeto
de uma cimara de combustio.

LEFEBVRE (1983) e PCHOLKIN (1973) apresentam algumas recomendages de
velocidades e vazdo de ar em alguns pontos da cdmara de combustio de turbinas a gas. Estas
recomendagdes, apresentadas na tabela 1.2, foram utilizadas durante o projeto da cdmara de

combustdo em todos os casos apresentados neste trabalho.

Tabela 1.2- Recomendagdes de projeto dos principais pardmetros da cimara de combustio,
LEFEBVRE (1983) e PCHOLKIN (1973)

Parametro Unidade Faixa de Valores | Pardmetro Unidade Faixa de Valores
HSCV kJ/(m3 hPa) 126 =712 Weomp (m/s) <100
Ozp (') 052 = Wann (m/S) 30-60
Ozp ) I51E=870 Wsw (m/s) 12 -17 ou20-25
Lor ) 0,3-0,4 dop (mm) 15-30
comb
LOD d (_) 1:8 - 255 nop (') 6—20
comb
(%)comb (-) 3’0 = 470 (%)OP (—) 034 TR 058
Odif ®) 14 -24 (%)oo ) 0,9—1,0
Tcomb (OC) 600 — 950 acomb (mm) 1,5 — 3,0

RIZK e MONGIA (1986) elaboraram um trabalho no qual € descrita uma metodologia
de projeto de um combustor, porém ndo demonstram as equagdes envolvidas e utilizam cilculos
numéricos realizados com o auxilio de simuladores de fluxo e transferéncia de calor. Utilizam
também poucas equagdes de relagdo experimentais, também apresentadas por LEFEBVRE
(1983).

Uma metodologia de calculo é apresentada por PCHOLKIN (1973), esta metodologia
mostra os principais elementos da cimara de combustio e um método de célculo do mesmo.

GURGEL (2000) realizou uma anglise da queima em uma cimara de combustdo

através de ferramentas de CFD (Dindmica de Fluido Computacional), sendo esta 0 CHEMKIN
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111@, com o uso deste softiware foi analisado a influéncia do comprimento dos orificios
primarios, secundarios e de diluigdo, analisando através de modelos de reatores que com um.
mecanismo detalhado das reagdes quimicas foi possivel averiguar estas caracteristicas
construtivas da cimara de combustio.

Existem trabalhos atuais no sentido de modelagem da cimara de combustio por
métodos numéricos de simulagdo de reagdes quimicas, turbuléncia e combustdo, CELIK et al
(1996) fez alguns estudos para desenvolver um modelo matemético aplicado a uma cimara de
combustio ja existente, a mesma idéia BREWSTER et a! (1999) apresenta em seu trabalho uma
revisdo de varios modelos matematicos, quimicos e de escoamento turbulento além de uma
aplicag@o do modelo PDF em uma cimara de combustio j4 existente.

Este trabalho mostra quais sfo os principais pardmetros envolvidos na modificagdo da
camara de combustdo, implementa computacionalmente a metodologia de calculo e apresenta
resultados para a microturbina a gas do laboratério, abrindo €spagco para uma analise mais
detalhada do projeto e sua possivel fabricagio no Brasil, além de abrir espago para o
aprofundamento de estudos nesta area.

No capitulo 2 sio apresentados os tipos de cdmaras de combustio e suas definigdes e
descrigdes de funcionamento bem como a classificagdo das camaras de combustio.

No capitulo 3 ¢ feita uma anélise do ciclo de uma microturbina a gas em um simulador
na qual seré possivel adquirir os dados necessarios para o projeto preliminar da cAmara.

No capitulo 4, é apresentada a metodologia de célculo do projeto preliminar.

No capitulo 5, trata da anélise e da validagdo do sistema computacional desenvolvido
baseado na metodologia apresentada.

No capitulo 6, o serd apresentada a influéncia de alguns pardmetros no célculo e nas
caracteristicas da cAmara.

Finalmente no capitulo 7 a conclusdo do trabalho e recomendagdes de uso e aplicagido

do sistema computacional desenvolvido serd apresentada.
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Capitulo 2 — Camara de Combustio de Turbinas a G4s

2.1- Historico Sobre a Turbina a Gas
Embora o uso de gases de exaustdo ou vapor para mover uma roca date de tempos

remotos, o precursor da turbina a gds moderna pode ser considerado como a patente de John
Barber em 1791, o qual utilizou um compressor, um combustor e uma turbina de impulsdo. Os
primeiros combustores empregavam explosivos, combusto intermitente em um espago fechado,
0 qual causava um fluxo através de um bico para impulsionar a turbina. Embora ineficiente este
projeto continuou devido ao desenvolvimento de maquinas de fluxo continuo ter sido atrasado
por um conhecimento insuficiente da aerodindmica, BORMAN et al (1998).

A primeira turbina a gis a trabalhar com um combustor de pressdo constante foi a de
Aegidius Elling da Noruega em 1903 com uma poténcia de 11 hp trabalhando com um
compressor centrifugo de seis estigios e uma turbina axial de impulsio cuja temperatura de
entrada era de 400°C. Em 1939 a eficiéncia da turbina tinha chegado a 21% utilizando um
compressor ¢ turbina de fluxo axial regenerativo. A primeira turbina a gas para a geragdo de
energia nos Estados Unidos foi instalada em 1949.

O uso da turbina a gés nos avides data da patente de Frank Whittle em 1930, Inglaterra.
Os problemas técnicos foram: fazer um combustor de uma intensidade de combustio 20 vezes
mais do que a turbina a gés estaciondria da época, melhorar a eficiéncia do compressor e da
turbina, e superar deficiéncias mecanicas que impediam a melhora da turbina.

Em 1939 um aviso Heinkel com um motor de von Ohain’s voou por cerca de 7 minutos.
Dois anos mais tarde, em Maio de 1941, um avido Gloster com 385 kg junto com um motor W1
de Whittle voou por cerca de 17 minutos.

No final da segunda guerra em 1945 tanto os avides ingleses/americanos quanto os jatos
alemdes conseguiram ter um melhor desempenho do que os avides a pistdo; entretanto os
motores ndo eram durdveis o suficiente. A primeira turbina a gis para fins aeroniuticos

comegou a funcionar em 1953, BORMAN et al (1998).

2520 Introduciao
Este capitulo se destina a descrever os principais componentes da cdmara de combustio,

a evolugdo da cdmara, bem como os tipos de cimaras e classificag@o.

Entre os estagios de compressdo e expansdo da turbina a gés ha um estigio no qual o
fluido de trabalho (no caso o ar) € aquecido a uma pressdo constante. Este aquecimento é
necessario para que seja possivel atingir uma temperatura alta o suficiente tal que promova uma
expanséo e gere trabalho de eixo suficiente para mover o compressor e o equipamento acoplado

a turbina. Este aquecimento é realizado pela inje¢do do ar, proveniente do compressor, €
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combustdo de um combustivel até que a temperatura atinja o limite pratico possivel,
normalmente dado pela temperatura limite dos componentes, especialmente da turbina ou pela.
formagio de poluentes.

A cémara de combustdo de uma turbina a gés tem por objetivo aumentar a temperatura
do fluxo de ar que chega do compressor pela adigdo e combustio de combustivel, LEFEBVRE
(1983). Para tanto o combustor deve satisfazer varias necessidades, dentre elas:

> Deve ser capaz de garantir a ignigio em varias condigdes;

> Operar de forma estavel em varias condigdes;

> Providenciar a queima completa minimizando a formacio e emissdo de poluentes;

> Promover a mistura dos gases de queima para evitar danos na turbina devido ao gradiente
de temperatura dos gases de exausto;

> Obter um perfil de temperatura uniforme na saida da cdmara de combustio;

» Baixa perda de carga;

> O menor tamanho, peso, custo possivel e vida util aceitavel.

2.3- Evolucio da Cimara de Combustio
O projeto de um combustor pritico deve ser regido pelos requisitos descritos

anteriormente. Para tanto se comega considerando a cdmara de combustio mais simples
possivel, figura 2.1.

Na cdmara de combustdo da figura 2.1a o combustivel é pulverizado no centro de um
duto paralelo. A velocidade do fluxo € igual & velocidade de saida do compressor, cerca de 150
—200 m/s. A maior desvantagem deste sistema é a grande perda de carga.

A adi¢do de um difusor na entrada proporciona uma redugio na velocidade e
conseqiientemente da perda de carga, podendo atingir 1%, porém a velocidade na regido de
queima ainda € muito alta para uma combustio estével, figura 2.1b.

Introduzindo-se um disco plano, este proporciona uma'regiﬁo de fluxo reverso e de
baixa velocidade de recirculagdo, ancorando, assim, a chama. Porém este sistema ainda é
inaceitével, pois a cdmara devera operar com uma razio de ar — combustivel de 60, na regido de
queima, para atingir a temperatura desejada, o que estd bem fora dos limites de flamabilidade da
chama para misturas de hidrocarbonetos e ar, figura 2.1c.

Para solucionar este problema admite-se apenas uma parte do ar na regido de
combustdo priméria, préxima ao injetor, prevalecendo uma razio ar — combustivel de 15. A
maior parte do ar € adicionado na zona de diluigéo e serve para abaixar a temperatura dos gases

quentes, atingindo a temperatura aceitavel na turbina, LEFEBVRE (1983).
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ARy N S e ey

Figura 2.1: Estagios da evolugdo de um combustor de uma turbina a gas convencional a)
estagio mais simples, b) uso de um difusor para redugdo da velocidade c) sustentacdo da chama
por um fluxo reverso d) introduggo do tubo de chama para manter a razio de equivaléncia
dentro dos limites de queima.

Normalmente uma zona intermedidria é incluida entre a primaria e a de diluiggo. Uma
pequena parte do ar de diluigdo é admitida para completar a combustdo iniciada anteriormente e

permitir a recombina¢@o dos produtos da combustio.

2.4- Componentes Da Cimara De Combustio
Uma cdmara de combustio simples em uma turbina a gis é composta de um difusor,

uma carcaga, bico injetor, um tubo de chama e um misturador de ar, swirler. Além disso, a
cdmara pode ser dividida em zona primaria, zona intermediaria e zona de dilui¢do, como mostra

a figura 2.2.
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Figura 2.2: Esquema basico de uma cdmara de combustio da turbina a gas.
2.4.1 - Difusor
E necessério para reduzir a velocidade do fluxo do compressor de aproximadamente 5
vezes. A variavel controlével ¢ o angulo de divergéncia, ou no caso de um difusor anular de
largura constante e o didmetro médio variavel, o angulo equivalente.
Um difusor com um 4ngulo pequeno sera longo e pesado, além de provocar grandes
perdas por atrito, porém se for com um angulo grande sera curto e leve, mas provocara perdas

devido aos vortices, LEFEBVRE (1983).

2.4.2 - Carcaca

O didmetro total da cimara de combustdo é uma dimensio de considerdvel
significdncia, pois a maioria das outras dimensdes da cimara sdo relativas a esta. Ha duas
maneiras de se determinar o didmetro da carcaga ou a area transversal para um determinado
fluxo de ar. Um baseado nas necessidades de perda de carga e outro baseado nas necessidades

da combustdo, SAWYER (1985).

2.4.3 - Zona Primaria
A zona priméria é a regido onde a maior parte do combustivel é queimada. No sentido

de se atingir a maxima taxa de calor liberado, a zona primaria deve operar a uma razio de
ar/combustivel proxima da estequiométrica, ao redor de 15 para combustiveis de alto poder
calorifico, COHEN (1987).

Se o tubo de chama foi corretamente escolhido, o jato de ar que entra na zona priméria
pelos orificios de entrada ird penetrar a um angulo inclinado atingindo o centro e entdo voltara

para o injetor. Se esses furos sdo aproximadamente circulares, entdo devem se localizar a uma
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distincia de aproximadamente metade do didmetro do tubo de chama, a partir do plano de

entrada do injetor.

2.4.4 - Zona Intermediaria
O comprimento desta zona é relacionado & aplicagio da maquina. Para uma maquina

que opere em curtos periodos de tempo com baixo peso e em baixas altitudes, esta zona pode ser
omitida sem danos a eficiéncia da combustio ou estabilidade.

O comprimento da zona intermedidria leva em conta duas principais fun¢des:

1) Em baixas altitudes a zona serve como uma regifio na qual as perdas por dissociagio
podem ser recuperadas e a imperfeicio da queima da mistura pode ser completada.

As perdas por dissociagio sdo devido a instabilidade quimica de produtos da
combustéo, CO, e H,O, a altas temperaturas, pois se dissociam em, por exemplo, CO; — CO +
O se este gds quente passa diretamente & zona de diluigdo, entio este pode ser “congelado” e o
que € potencialmente um combustivel, CO, ser eliminado para a atmosfera. Com a queda da
temperatura, em uma zona intermediéria, e com uma pequena quantidade de ar, a combustio do
CO, por exemplo, pode ser completada.

2) Em altas altitudes a taxa de reagfio na zona primaria é mais vagarosa devido a uma
baixa concentra¢io de ar e combustivel e por isso esta zona serve como uma extensdo da zona
primaria providenciando um aumento no tempo de residéncia a altas temperaturas,
anteriormente ao resfriamento da zona de diluiggo.

O comprimento da zona é entfio um compromisso entre o aumento do comprimento da
cdmara e redugéo da eficiéncia de combustdo. Um valor tipico é de 5/8 da largura do tubo de
chama, mas em algumas maquinas de altas altitudes pode chegar a mesma medida da largura do
tubo de chama. O comprimento é governado parcialmente pelo minimo comprimento necessario
para permitir a mistura do ar intermediario com o fluxo de gases e parcialmente pelo tempo

minimo de residéncia para completar a reacdo de combustdo, LEFEBVRE (1983).

2.4.5 - Zona De Diluicio
A fungdo desta zona € diluir os gases de combustdo com uma quantidade consideravel

de ar e providenciar uma saida dos mesmos com uma temperatura média uniforme adequada ao
material das pas da turbina. A uniformidade do plano de temperatura na saida da cdmara de
combustio pode ser caracterizada em termos de um pardmetro conhecido como qualidade da
temperatura transversal (TTQ — Temperature Traverse Quality) o qual evidencia a maxima

temperatura medida na saida da cdmara de combustio LEFEBVRE (1983).
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2.5- Tipos De CAmaras De Combustio
SAWYER (1985) define um combustor levando em consideragdo alguns aspectos

principais de seu projeto, dentre eles:
> Classificagio geométrica;
» Classificagio pela distribui¢do do ar;

> Classificagdo pelo tipo de injegdo de combustivel.

2.5.1 - Classificaciio por Geometria: ‘
Na classificagdo geométrica os tipos mais comuns s3o: tubular, anular e tuboanular,

Tubular:
A camara de combust3o do tipo tubular é formada de um tubo de chama cilindrico

concéntrico de uma carcaca cilindrica. A maioria dos primeiros jatos possufa cAmaras tubulares,
normalmente variando de 7 a 16 cidmaras por motor € mesmo hoje uma camara tubular simples ¢
utilizada em pequenas turbinas a gis de baixa poténcia. Entretanto para a grande maioria dos
sistemas aeronduticos os sistemas tubulares sio grandes e pesados, LEFEBVRE (1983). Esta
camara de combustdo pode ser exemplificada pela figura 2.3.

Vantagens:

a Facilidade de projeto e teste, pois a bancada de teste necessita de apenas 1/n do

fluxo de massa da turbina, sendo n o n° de combustores;

O O spray do combustivel é bem encaixado no swirler de ar e ao jato secundério. Em

todos os pontos o combustivel é pulverizado de dentro para fora pelo spray e de fora

para dentro pelo jato secundario.

Desvantagens:

0 Os dutos necessérios entre o compressor e a cdmara e entre 2 mesma e a turbina sio

complexos e pesados.
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ORIFICOS DO AR FLANGE DE
CARCACA DE DILUICAO e MONTAGEM DA
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COLETOR DO pu v -
AR PRIMARIO z VELA DE IGNICAQ

CARCACA DIFUSORA

Figura 2.3: Exemplo de uma cdmara de combustio multi-tubular da Rolls Royce do tipo
Straight through, fonte: Rolls-Royce limited.

Anular:
Neste tipo de cdmara o tubo de chama é colocado de modo concéntrico dentro da

carcaga anular. E uma forma ideal de cimara de combustéo resultando em um modelo compacto
de baixa perda de pressio, LEFEBVRE (1983). Esta cdmara de combustio pode ser
exemplificada pela figura 2.4.

Vantagens:

0 Boa aerodindmica, baixa perda de carga e dutos mais leves;

G Minimo tamanho, didmetro e peso;

a Facil “light round.

Desvantagens:

a Dificil de projetar'e testar, pois a bancada necessita do fluxo completo da méquina;

0 Causa problemas mecénicos, devido ao empenamento do tubo externo de chama;
@ Baixo alcance do combustivel no jato secundério;
a

Maior dificuldade de obter um perfil uniforme de temperatura do que o tubular.
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CARCACA EXTERNA ;
TUBO DE CHAMA DA CAMARA DE PALHETAS DO
COMBUSTAO BOCAL DA
/ TURBINA

PALHETAS DIRETORAS r
DO COMPRESSOR DE
ALTA PRESSAO

CARCAGCA INTERNA DA
CAMARA DE COMBUSTAO

BICO DE PULVERIZAGAQ
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COMPRESSOR TURUTACAO DR X FLANGE DE MONTAGEM
ADMISSAO DE  FUROS DO AR DA CARCAGA DA TURBINA
COMBUSTIVEL DE DILUICAO

Figura 2.4: Exemplo de uma cdmara de combustio anular da Rolls Royce do tipo Straight
through, fonte: Rolls Royce limited
Tuboanular:

Um terceiro tipo de cdmara de combustdo foi criado unindo as vantagens de um e de
outro tipo e este possui maior aplicagdo atualmente. E conhecido como “cannular” ou
tuboanular e consiste de uma redoma do anular com um nimero de tubos de chama tubular.

Vantagens:

Q Facilidade de projetar e testar, porém ndo é possivel de simular o perfil de

temperatura neste tipo de cdmara de combustio;

0 Bom alcance do combustivel com o fluxo de ar;

0 Pequeno didmetro da maquina.

Desvantagens:
Q Baixa aerodinidmica;
O Problemas de “ligl;r round”.

Um exemplo da distribui¢do de alguns tipos de cAmaras de combustdo

ao longo da
turbina a gés pode ser vista na figura 2.5.
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Figura 2.5: Esquema dos tipos de combustores de uma cimara de combustio (a) tubular, (b)
multitubular, (c) tubuanular e (d) anular.

2.5.2 - Classificagiio pela Distribuicio de Ar:
Na classificagdo pela distribuigio de ar, os tipos sdo: straight-through, fluxo reverso,
regenerativo, de simples vortex, de dois estagios, geometria varidvel, pré-misturado e catalitico.

Combustor Straight-Through
Estes podem ser considerados como combustores tipicos nos quais o ar flui diretamente

do compressor passando pelo combustor para a turbina. Sendo assim o ar flui em uma s6 diregdo
a uma velocidade uniforme, o que minimiza problemas de distribui¢do de ar, SAWYER (1985).

Combustor de Fluxo Reverso-
A principal vantagem do combustor de fluxo reverso, figura 2.6, € que eles encurtam a

distdncia do eixo entre 0 compressor e a turbina e podem ser colocados acima da turbina ou do

compressor. Cuidados devem ser tomados para obter uma distribuigdo de ar uniforme além deste
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tipo ser mais sensivel & variagiio do perfil de velocidades do compressor do que o straight-
through, SAWYER (1985).
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Figura 2.6: Combustor anular de fluxo reverso, fonte: LEFEBVRE (1983).

Combustor Regenerativo
S@o equipamentos colocados na entrada do compressor e na saida dos gases de

exaustdo para o trocador de calor com os gases de entrada na cimara de combustio. Isto facilita
0 processo de combustéo, porém é dificil de pré-aquecer o ar em um combustor do tipo straight-
through. Neste tipo de combustor, a distribuicdo de ar é normalmente pobre além dos dutos e

liners precisarem ser inseridos nos locais apropriados, o que dificulta o resfriamento das
paredes, SAWYER (1985).

Combustor de Simples Vortex
Quase todos os sistemas tém duas regides de recirculagdo, mas a configuragdo vem

sendo modificada para criar uma regifio de vortex dentro da zona primaria. E um combustor
simples e barato que utiliza metade do nimero de injetores do que o convencional. O vortex que
estabiliza a chama é criado perpendicularmente ao injetor de combustivel e flui a jusante do
mesmo, levando consigo o combustivel queimado na diregdo circunferencial. Cada fim do

vortex € aerodinamicamente forgado para virar na direg@o axial. Isto cria um segundo vortex,
SAWYER (1985).

Combustor de Dois Estagios
As principais emissdes de turbinas a gés consideradas poluentes sdo: oxidos de

nitrogénio (NO e NO,, referidos em NOx), monéxido de carbono (CO), hidrocarbonetos ndo
queimados (UHC, usualmente expressado em equivalente de metano), 6xidos de enxofre (SOz e
SO;) e particulados (PM). Hidrocarbonetos ndo queimados s@o provenientes de compostos
organicos voléteis (VOC) os quais contribuem para a formagdo de uma camada de o0z6nio

troposférico, e compostos tais como metano e etano que ndo contribuem para a formagdo da
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mesma. SOz, UHC e PM sdo considerados negligencidveis quando se queima gas natural, pois
somente NOx e possiveis CO sdo as emissdes mais importantes quando o combustivel da
turbina a gas € o gas natural.

Como ¢ conhecido, conforme a temperatura de chama aumenta o nivel de emissdo de
NOx também aumenta e conforme a temperatura diminui, a emisséo de CO aumenta, como pode

ser visto na figura 2.7:
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Figura 2.7: Influéncia da temperatura da zona primdria na emissio de CO e NOyx , Fonte:
LEFEBVRE (1983).
O resultado deste comportamento é que a injecdo de combustivel deve ser controlada
para trabalhar a uma temperatura dentro da faixa étima a qual gira em torno de 1850 K (1570
°C), dependendo do tipo da turbina a gds. Porém existem alguns fatores que influenciam
também na emissdo de NOx.
A formagdo de NOx sera melhor detalhada na secgdo 4.5 do capitulo 4
A idéia do combustor de dois estdgios € obter duas zonas de combustio controladas,
figura 2.8.0 combustor consiste de duas zonas anulares de queima. A zona externa € de baixa
poténcia, projetada para operagdes a vazio. Esta zona serve também como zona piloto para a
zona mais interna ou para a zona principal, a qual é usada para todas as outras operagdes da
turbina, cargas parciais ou plena carga, LEFEBVRE (1983):
> Piloto queimando em condi¢des de mistura rica, Nesta condi¢do a quantidade de
NOx ¢ desprezivel. Os gases quentes passam para a segunda zona onde ar adicional é

acrescentado para assegurar combustio pobre. Desde que a maior parte do combustivel
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J& tenha sido queimado anteriormente na zona do piloto, o tempo para a combustdo
pobre € reduzida, o que implica em menor formacdo de NOx que nos sistemas
convencionais.

» Controle de ambos estagios. Na zona piloto, a queima é proxima da
estequiométrica. O que minimiza 0 CO e o OH. O NOx é minimizado pela baixa
temperatura ¢ pressdo de entrada quando operando a vazio. Em carga nominal tanto o

piloto quanto a zona principal sdo projetados para operar em condigdes de mistura

pobre.
Combustivel
pikeio ,
E RSN Sriacipg] = it
Combislivel S b 4 ,-'.--:_‘_'.'-—"'_—E
oringipal b \‘_{. | [ e

Passagem pra misturs

Figura 2.8: Combustor radial de dois estigios, Fonte: LEFEBVRE (1983).

Combustor de Geometria Variavel
A relagd@o ar/combustivel na zona priméria pode ser variada tanto pela quantidade de ar

quanto pela de combustivel, mantendo assim as condi¢des 6timas de operagdo e minima
formac@o de poluentes. Um método simples € projetar o combustor com entrada conica e usar
um baffle como estabilizador de chama. Movendo o baffle dentro da regifio conica, o ar
admitido na zona priméria pode ser controlado. Assim ¢ possivel manter uma combustio pobre
em todas as condigdes minimizando a formagéio dos poluentes. Todo sistema de geometria
varidvel deve ser projetado para o caso de falha, se 0 movimento variével da geometria falhar, a
combustdo deverd ser mantida e a falha do motor prevenida, SAWYER (1985).

Combustor Completamente Pré-Misturado
O controle 6timo da combustdo € atingido pela pré-vaporizagdo do combustivel, por

exemplo, o Diesel, e a mistura deste com o ar antes da combustdo. Este sistema aliado com o de
geometria variavel faz com ;que a combustdo sempre ocorra na razdo de mistura de projeto. A
pré mistura também reduz a transferéncia de calor por radiagdo de chama e melhora a diluigéo
da mistura, pois os gases deixam a zona primaria a uma temperatura uniforme e assim este

oferece todas as vantagens para uma combusto limpa e completa, SAWYER (1985).
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Combustor Catalitico
Os catalisadores tém como principal fungo reduzir as taxas de formagao de poluentes

emitidos e permitir o sistema queimar misturas pobres. O combustor consiste de:
1. Vaporizago e pré-mistura do combustivel antes de entrar no reator
2. Catalisador
O sistema de pré-mistura e vaporizag@o € necessério para evitar danos no catalisador
por produzir localmente temperaturas excessivas. Um exemplo de combustor catalitico pode ser
visto na figura 2.9, juntamente com a faixa de distribui¢do temperatura na cAmara de combustdo.
2" Eszdgio do

Injetor de colalizedor
tnmbast vl carnorg g
L ; comiustdo
Misturgdue = 1" Estogio do
pré-queimgdor  <olalisedor f
4 \5

’I
| :
e i ;._,- \."‘ I
T{comp]= Tiso'do, cat. 1} | Tisaica, et Z) | T exousido)
330-£30C FRO-ES0C L1000 «1300°C

Figura 2.9: Esquema simples de um sistema de combustio catalitica, Fonte: CARRORI, er a/
(2002).

2.5.3 - Classificacdo pela Injecio de Combustivel:

Nesta classificagdo os tipos mais comuns sdo: injegdo de combustivel liquido a jusante,
inje¢do de combustivel do tipo slinger, atomizador airblast, atomizador por ar, vaporizadores,
combustiveis gasosos e sistema liquido-gas, SAWYER (1985).

Inje¢do de Combustivel Liquido a Jusante
O combustivel € injetado tangencialmente de fora para dentro da cAmara formando uma

pequena camada na parede. Entéo flui para baixo da segéo conica até o orificio do swirler onde
¢ descarregado em alta pressdo. Neste ponto o combustivel tem tanto velocidade tangencial
quanto axial e tem a forma cénica, esta se afina e se rompe em pequenos filamentos e entdo em
gotas, estas, por sua vez, dependem da velocidade de injegdo, viscosidade e tensdo superficial do
combustivel. Este tipo de atomizador faz com que o fluxo seja proporcional a raiz quadrada da
pressdo de atomizagdo através do bico, SAWYER (1985).

Inje¢éio de Combustivel do Tipo Sliger
Necessita de um combustor anular. O combustivel é injetado radialmente dos orificios

para o combustor. A a¢do da forca centrifuga gera altas pressdes de combustivel e mesmo a

baixa rota¢do assegura uma boa atomiza¢do. Porém este depende dos orificios de inje¢do de

Pagina 22



Capitulo 2 — Cadmara de Combustio de Turbinas a Gés

combustivel, LEFEBVRE (1983). Este injetor estd representado esquematicamente na figura
2,110),

Compressor

Entrada de combustivel
Figura 2.10: Esquema de uma injegio de combustivel do tipo Sliger, fonte: LEFEBVRE
(1983).

Atomizador por Ar
Este tipo de atomizador, figura 2.11, € essencialmente um bico pressurizado com

misturador no qual o ar a alta velocidade € usado para aumentar a atomizacdo a baixa pressdo do
combustivel. A diferenga entre este e o airblast estd na quantidade de ar utilizado e na
velocidade de atomizagdo. O atomizador airblast utiliza uma taxa muito alta de fluxo de ar,
enquanto o bico do air assits utiliza uma taxa muito baixa de fluxo de ar (cerca de metade da de
combustivel) ¢ a uma velocidade muito maior. Esta alta velocidade necessita de um suprimento

de energia externo, o que faz com que esta seja a maior desvantagem do sistema, LEFEBVRE
(1983).

Combustivel —

V/

Ar—_p

Figura 2.11: Atomizador por ar de mistura interna, Fonte: LEFEBVRE (1983).

Atomizador Airblast
Este atomizador, figura 2.12, emprega um simples conceito no qual o fluxo de

combustivel a uma pressao fuito baixa ¢ colocado para fluir sobre um orificio localizado em
um fluxo de ar de alta velocidade. Conforme o combustivel flui através do orificio este &
atomizado pelo ar, o qual entra na zona de combustéio carregando as gotas de combustivel junto

do mesmo. O tamanho minimo das gotas é obtido usando um projeto que promove 0 maximo
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contato fisico entre o ar e o liquido. Em especial, é importante assegurar que a pelicula formada
na atomizagdo esteja sujeita a alta velocidade do ar em ambos os lados. Isto também assegura
que as goticulas permanegam suspensas no ar e evita depésitos de liquidos nas superficies,
LEFEBVRE (1983).

O atomizador airblast tem algumas vantagens muito significantes na sua aplicagdo em
camaras de combustdo de turbinas a gés, dentre elas:

> Distribui¢do de combustivel uniformemente, evitando sensibilidade na qualidade de

temperatura transversal;

» Os componentes estdo protegidos de um super aquecimento, pois o ar flui sobre

eles.

Porém este também possui algumas desvantagens:

> Pequena faixa de estabilidade;

> Pobre atomizagdo durante a partida da turbina, devido ao baixo fluxo de ar do

COMPIessor.

Estes problemas podem ser superados pela combinagdo de um atomizador de airblast
com um bico de um atomizador piloto pressurizado com um misturador. Em baixo fluxo de
combustivel todo o combustivel é fornecido para este piloto obtendo assim uma boa atomizacdo
do mesmo. Em condi¢des normais de operagio o combustivel é fornecido para ambos os

atomizadores, LEFEBVRE (1983).

| ]
Combustivel ——  — ——

Ar —

e
[ : |

Figura 2.12: Atomizador airblast, Fonte: LEFEBVRE (1983).

Vaporizadores
Um outro método de atomizagdo é preparar o combustivel liquido para a combustio por

aquecimento até o ponto de ebulicdo. Este método & aplicdvel somente nos combustivel
passiveis de vaporiza¢do sem residuos sélidos.

Os sistemas de vaporizagdo foram desenvolvidos anteriormente aos atomizadores, o
combustivel. Nas antigas cdmaras Whittle, o combustivel era aquecido em tubos localizados na
zona de chama e eram mantidos em altas pressdes, sendo assim a vaporizagdo ndo poderia

acontecer até que o combustivel fosse injetado e sua pressdo fosse reduzida & pressio da cdmara
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de combustdo. Este método de vaporizagdo, conhecido como método flash de vaporizagio, nio é
utilizado nos dias atuais devido a problemas no controle do fluxo de combustivel e de tensdes.
térmicas.

Um método alternativo e mais simples € a injegdo de combustivel junto com ar em
tubos imersos na chama. A mistura é aquecida até que o combustivel se evapore. Durante a
partida, na qual os tubos estdo frios para o efeito de vaporizagdo, um ignitor de tocha é utilizado
para iniciar a combustdo, LEFEBVRE (1983).

Combustiveis Gasosos
Combustiveis gasosos, especialmente aqueles de baixo poder calorifico, apresentam

alguns problemas do ponto de vista da combustio. Com gases de baixo poder calorifico, a taxa
de fluxo do combustivel pode compreender cerca de um quinto do fluxo de massa total no
combustor, isto pode levar a um erro no balanceamento entre o compressor € a turbina,
especialmente se o motor trabalha com sistema multi-combustivel. Outro problema com gases
de baixo poder calorifico é a baixa taxa de reacdo, a qual pode necessitar de um volume
adicional na zona de combustio para acomodar o grande fluxo volumétrico do combustivel e
permitir que a reagdo ocorra. Os métodos para injecdo de combustiveis gasésos incluem
orificios planos e entalhes, swrilers, e bicos de venturi. Mesmo assim ¢ dificil de atingir uma
boa taxa de mistura nas zonas de combustdo. Uma taxa de mistura muito alta resulta em uma
caracteristica de apagamento da chama, enquanto uma taxa muito baixa de combustivel pode
aumentar a severidade da combustio, LEFEBVRE (1983).

Sistema Liquido-G4s
Um combustor industrial necessariamente opera com gas ou liquido. Isto pode ser

acompanhado pelo uso de injetores concéntricos. Normalmente o injetor central é de liquido € o
de gds € anular (pepper por). Mais aten¢do deve ser dado para o tubo de chama com
combustiveis gasosos do que para liquidos caso as propriedades de combustio entre eles sejam

muito diferentes, SAWYER (1985).
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3.1- Introducio
O objetivo deste capitulo é fazer uso de programas computacionais comerciais para o

calculo termodinimico do ciclo da microturbina a gds e assim obter os pardmetros mais
detalhados da aerodinimica da cimara de combustdo, ou seja, vazdo de combustivel e as

temperaturas de entrada e saida da cAmara de combustio.

3.2 - Introducio ao Thermoflex ®
O Software Thermoflex ®, desenvolvido pela empresa Thermoflow, é um programa de

simulagdo térmica de projeto de plantas de poténcia, no qual o usuério define, dentro de um
conjunto pré-estabelecido, os elementos para a planta de poténcia em questdo, ou para o sistema
em analise,

O Thermoflex ® comegou a ser desenvolvido em 1995 segundo uma filosofia de ser
completamente flexivel, permitindo ao usudrio modelar uma planta selecionando os tipos de
componentes da mesma através de uma biblioteca e posicionando-os em qualquer local da tela
sendo possivel conecta-los e assim construir o fluxo desejado.

Este programa contém uma grande biblioteca de componentes e propriedades de fluidos
que permitem o usudrio modelar turbinas a gas, turbinas a vapor, ciclos combinados ou plantas
convencionais de vapor, sistemas de gaseificagdo de carvio, dessalinizagdo, refrigeracdo e
outros sistemas térmicos convencionais ou inovadores.

O Thermoflex ® calcula e controla o balango de massa, com minima interferéncia do
usudrio tanto em modo de operagdo de off-design quanto em design, além de agrupar vérios

modelos precisos de calculo numérico desenvolvido ao longo dos anos pela Thermoflow.

3.3- Principios Basicos e Procedimentos Usados no Modo de Projeto do Thermoflex ®
Os passos para montar um esquema de um sistema térmico no software consistem

basicamente de quatro estégios, figura 3.1:
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Estagio 1: Esquema do sistema

¥
Transigiio 1-2: Verificacdo do
Esquema

¥
Estagio 2: Edigdo dos Dados
de Entrada

1

Transigao 2-3: Verificag&o dos
dados de entrada

'

Estagio 3: Calculo do Sistema

¥
Transicfo 3-4: Erros e
mensagens

v

Estagio 4: Visualizagdo da
Saida de Dados

Figura 3.1 — Estagios de Modelagem utilizando o Thermoflex®
No estagio 1 foram selecionados os componentes de uma microturbina a gis, sendo
eles: compressor, trocador de calor, cAmara de combustio e turbina de expansdo, além desses
componentes € necessario também uma fonte de ar, uma fonte de combustivel e um sumidouro
de gas.
Apés a verificagdo destes componentes conectados foi editada a entrada de dados de

cada elemento

3.3.1 - Fontede Ar

—

As condigdes de projeto da microturbina foram estabelecidas de acordo com as
condigdes ISO, para que fosse possivel comparar com os dados do fabricante da microturbina,

no caso a Capstone, a tabela 3.1 mostra os dados de entrada utilizados na fonte de ar para a

simulagdo no software.

Tabela 3.1 — Parmetros utilizados na fonte de ar

= Pardmetro Unidade Valor
Press@o [bar] 1,013
Temperatura [°C] 15

Umidade Relativa [%] 60
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3.3.2 - Fonte de Combustivel

Na fonte de combustivel a composig¢do do gas natural, tabela 3.2, utilizado foi obtida de
acordo com a composigdo disponibilizada pela GASPETRO com uma pressio de 5 bar a uma

temperatura de 15°C.

Tabela 3.2 — Composigdo do gas natural utilizado na fonte combustivel, fonte: GASPETRO

Componente Porcent.:slg.em
Volumétrica
N, 152,
CO, 0,65
CH,4 88,56
C,Hg 9,17
C3Hg 0,42
PCI (kJ/kg) 47.855

3.3.3 - Compressor

Para a analise de um compressor de microturbina um mapa tipico é apresentado por
CAMPANARI (2000). Este mesmo mapa foi utilizado por VENTURINI (2001), figuras 3.2 e
3.3.

1.50
5 125 - N\
g
§ 7 < o’
g %,
Hi 100 g,%“’t'
= o 0
< ]
v
B 075 |
- 2 115
(5]
= o 1.11
—ﬂ_.'; fr
©o050 o 1.00
| 282 Rotagio
0.78 Adimensional
0.56
1.2 S e e T ]

0.25 0.50 0.75 1.00 1.25 1.50
Vazio Adimensional

Figura 3.2 — Relagfo de pressdo adimensional do compressor centrifugo apresentado por
CAMPANARI 2000 e utilizado por VENTURINI (2001).
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Figura 3.3 — Eficiéncia isentrdpica do compressor centrifugo apresentado por CAMPANARI
2000 e utilizado por VENTURINI (2001).

As caracteristicas deste compressor mostradas nas figuras 3.2 e 3.3 possuem uma vazao

adimensional (G, .4 ), a relagdo de pressdo adimensional (Hcomp‘ad) € a rotacdo aﬁimensiona[
(N comp.oa ) dadas em fungdo do ponto de projeto do compressor, VENTURINI (2001), de acordo

com as seguintes equagdes:

Gcom ,corr
G orupyad = Gmmp,:,.r = (3.1)
G, T |
Gcomp cor — J£ (32)
’ P
I1
eimsia = (ﬂ—comp (3.3)
g H““""P proj .
PS
.= = (3.4)
N
Ncomp ad = [ ‘:Omp-cc‘") (35)
‘ NCOmp,COlT pmj
NCOm
A G ' (3.6)

comp — ﬁ:

A tabela 3.3 apresenta os parimetros utilizados na simulagio do COmpressor no

software.
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Tabela 3.3 — Pardmetros utilizados no projeto do compressor

Parimetro Unidade Valor

Razdo de Pressdo de Projeto ) 3

Eficiéncia Isentrépica de Projeto  [%] 85

Eficiéncia Mecéanica [%] 99

Rotagdo de Projeto [rpm]  96.000

No Thermoflex ®, o compressor ¢ modelado baseado na eficiéncia politrépica quando
em modo de projeto, caso utilize-se 0 modo de off-design, o programa calcula tanto o fluxo ou a
razdo de pressdo quanto & eficiéncia do compressor baseado no mapa de desempenho e nas

condigdes de entrada e saida do mesmao.

3.3.4 - Turbina de Expansio

Para uma andlise da turbina de expansdo da microturbina, o mapa apresentado por
CAMPANARI (2000) representa uma aplicagio de microturbina. Da mesma maneira este mapa
foi utilizado por VENTURINI (2001), figuras 3.4 ¢ 3.5.

1.00 —
% o050 —
5
<
] 0.80 —
§ -
&= il 8 2 Rotagio \ -

3 ~ 3
070 g’c’;:g ~- Adimensional
Oﬁo T | T I T I T I T [ 1
0.30 0.50 0.70 090 1.10 1.30 150

Relagio de Pressio Adimensional

Figura 3.4 — Vazio adimensional da turbina radial apresentada por CAMPANARI (2000) e
utilizada por VENTURINI (2001).
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Figura 3.5 - Eficiéncia isentrépica da turbina radial apresentada por CAMPANARI (2000) e
utilizada por VENTURINI (2001).

As caracteristicas desta turbina mostradas nas figuras 3.4 e 3.5 possuem uma vazdo

adimensional (G, ), a relagdo de pressdo adimensional (I],,,) e a rotagdo adimensional
(N, ) dadas em fungdo do ponto de projeto da turbina, VENTURINI (2001), de acordo com as

seguintes equagdes:

G

G (ua =(G&j: (3.7)

G, = G‘P‘/f (3.8)

1. =(HHT (3.9)

I, =%~ : (3.10)

N = alf (3.11)
= -

N (3.12)

Na tabela 3.4 sdo apresentados os pardmetros utilizados na simulagio da microturbina

nas condigdes de projeto
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Tabela 3.4 — Pardmetros utilizados no projeto da turbina.

Parametro Unidade Valor
Razio de Pressdo de Projeto ¢-) 3
Eficiéncia Isentropica de Projeto  [%] 87
Eficiéncia Mecanica [%] 99
Rotagdo de Projeto [fpm] 96.000

A turbina é modelada, no Thermoflex ®, pela expansio adiabitica do ar ou dos
produtos da combustio quando no modo de projeto, caracterizado pela eficiéncia politropica. No
modo de off-design o programa calcula da mesma maneira que no compressor, através do mapa
de performance.

3.3.5 - Trocador de Calor

Lax}

]

O trocador de calor utilizado ¢ de contra-fluxo, existem trés tipos de trocadores de calor
na biblioteca do Thermoflex®, HX-E, HX-S e o HX-SS, estes diferenciam-se apenas pelas
variaveis de controle para o célculo. No caso utilizou-se o trocador HX-S, pois a varidvel de
controle deste permite que o estado de saida do fluido seja um dado de entrada.

No modo de projeto o usuério determina o estado de saida de ambos os fluxos, sendo
assim possivel calcular a transferéncia de calor, o estado de saida do outro fluxo e o tamanho do
trocador. No modo de off-design o programa calcula a transferéncia de calor pelo método de
tesisténcia térmica encontrando assim o estado de saida de ambos os fluxos, a tabela 3.5 mostra

os valores do trocador de calor utilizado na simulag#o.

Tabela 3.5 — Pardmetros utilizados no projeto do trocador de calor.

Parametro Unidade Valor

Temperatura de saida [°C] 261
Perda de pressdo [%] 2
Perda de calor (%] 1
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3.3.6 - Ciamara de Combustio

Os pardmetros de controle da camara de combustdo pelo Thermoflex ® pode ser através
da temperatura de saida ou através da vazio de combustivel. Para o calculo do fluxo de
combustivel ou da temperatura de saida é considerado que o combustivel seja completamente
oxidado e que o seu poder calorifico seja utilizado para produzir a temperatura de saida
desejada, o que desconsidera a dissociagdo dos compostos em altas temperaturas, podendo néo
fornecer um resultado preciso para temperatura de chama adiabatica acima de 1.500 °C, a tabela

3.6 apresenta os valores utilizados na simulagdo.

Tabela 3.6 — Pardmetros utilizados no projeto da cdmara de combustio.

Parametro Unidade Valor
Temperatura de saida [°C] 7414
Perda de pressdo [%] 2
Perda de calor [%] 0,3
Concentragdo de O, na saida, em mols  [%)] 1

A figura 3.6 mostra o esquema da microturbina a ser modelada no Thermoflex ®.

Figura 3.6 — Esquema da microturbina montada no Thermoflex ®.

3.4- Elaboracio do Modelo da Microturbina — Thermoflex ®
A microturbina, no seu ponto de projeto, opera com 96.000 rpm, o combustivel é

fornecido a uma pressio de 4 bar, manométrico, e fornece uma poténcia de 30 kW (+/- 1) com
uma eficiéncia, PCI, de 27% (+/- 2) e um Heat Rate (base PCI) 13.300 kJ/kW, as emissdes de
NOx séo de 9 ppmV @ 15% O, com uma temperatura de exaustio de 261 °C. Estes dados foram
obtidos no folder da microturbina CAPSTONE e nos ensaios da mesma no Laboratério de

Turbinas a Gés e Gaseificagdo da Universidade Federal de Itajubda. GOMES (2002)
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Com base nestes dados foi possivel modelar a microturbina operando com gés natural

no modo de projeto, figura 3.7, no qual a através de calculos termodindmicos determinam-se as

caracteristicas de cada elemento que compde a microturbina. Por exemplo: a temperatura de

entrada na turbina foi calculada fazendo-se uso de uma ferramenta de controle interno do

Thermoflex® conhecida como Jloop na qual € possivel determinar um valor de saida para um

pardmetro de desempenho desejado e variar alguns pardmetros de entrada dentro de uma faixa

pré-determinada. Porém outros pardmetros tais como perda de calor e perda de pressdo foram

obtidos pelas referéncias bibliograficas BORBELY e KREIDER (2001) e LEFEBVRE (1983) ¢

pelos valores default do programa.

fmbient temperature 15

Gross power 30.3
Gross electric efficiency (LHY) 27.39
Gross heat rate (LHV) 13142
Het power 30

Het electric efficiency{LHV) 27.12
Het heat rate (LHY) 13274

Figura 3.7 — Esquema final da microturbina.

[°cl

[k¥]

[%]

[k /kWh]
[k¥]

[%]

[k /X4h]

Numa proxima etapa de modelagem da microturbina o tipo de combustivel foi alterado

para gds de gaseificagdo de biomassa. A vazido em massa do combustivel foi alterada para que

fosse possivel obter a poténcia necessaria e as condigdes especificadas pelo fabricante, como por

exemplo, a temperatura de exaustdo dos gases, figura 3.8.
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ey e

Zmbient temperature 15 [°C]

Gross power 29.64 (k%]
Gross electric efficiency{LHV) 28.47 [$]
Gross heat rate (LHV) 12646 [ko{kwh]
Net power 29.34 [k¥]
Het electric efficiency(LHV) 28.18 [%]
Het heat xate (LHV) 12774 [T /k¥h]

Figura 3.8 — Esquema da microturbina operando com gis de biomassa.
Na tabela 3.7 encontra-se a composi¢do do gas de gaseificacdo de biomassa utilizado

como combustivel para a simulag@o da microturbina no software.

Tabela 3.7 — Composigdo do gés de biomassa utilizado como combustivel, fonte: ENDEN ef al.

e Porcentagem
Volumétrica
N> 38,86
CO, 10,75
CO 19,47
CHy 1,437
H,S 0,03
H, 18,98
H,0 10,48
PCI (kJ/kg) 4771

A utilizacdo de um outro programa de simulagio permite comparar os resultados
obtidos com a prévia simulagio com o Thermoflex ® e assim obter os pardmetros térmicos da

camara de combustdo. O sotware utilizado serd o GateCycle ®.

3.5- Introducio ao GateCycle ®
O Software conhecido como GATE (GAs Turbine Evaluation) foi inicialmente

desenvolvido pelo Instituto de Pesquisa em Energia Elétrica, (EPRI) no inicio dos anos 80. Este
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programa avaliava o desempenho de turbinas a gas, porém este programa foi utilizado mais
prontamente como uma ferramenta de pesquisa do que um programa comercial.

A GE Enter Software iniciou o desenvolvimento de um programa computacional que
estendia o uso e aplicagio do programa GATE, relacionando-o com ciclos a vapor e ciclos
combinados.

O programa GateCycle ® é um softiware desenvolvido para se utilizar em PCs que
avalia o desempenho de sistemas térmicos de poténcia em regime permanente em design e off-
design, abrangendo uma anélise do ciclo por inteiro ou uma estagéo de cogeracﬁd, simula um
sistema existente operando fora de projeto, prevé o efeito de alteragdes no sistema ou melhorias
em plantas existentes e analisa projetos de turbinas a gas interconectadas a um ciclo a vapor ou
ndo. .

Os elementos utilizados na montagem do esquema da microturbina seguem descritos a

Seguir:

3.5.1 - Fonte de Ar
Os dados de pressdo e temperatura ambiente que foram utilizados sdo os mesmos da
tabela 3.1.

3.5.2 - Fonte de Combustivel
A mesma composigdo utilizada na simulagdo do modelo no Thermoflex ® foi utilizado,

tabela 3.2.

3.5.3 - Compressor

—

Para o compressor 0 GateCycle ® permite a utilizagdo de mapas de desempenho
quando operando em modo de off-design. O modelo utilizado no compressor realiza os célculos
baseados nos dados de entrada do usuirio dentre eles a eficiéncia, razéo de fluxo e razdo de
pressdo, além da rotagéo de projeto, tabela 3.3.

Porém neste para inserir o mapa do compressor hé a necessidade de inserir um

pardmetro conhecido como relagdo de pressdo normalizada, definida segundo a equagdo 3.13
Hcomp _1

Il s i (3.13)
. comp /o |
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3.5.4 - Turbina de Expansio

L

Na auséncia de uma entrada de dados para o mapa da turbina de expansdo, o qual
apresenta uma relagdo entre a razéio de expansdo, a velocidade corrigida da turbina, razdo de
fluxo e temperatura de entrada, uma equagio ¢ necesséria para se estimar a relagdo de fluxo na
turbina. No modelo utilizado pelo GateCycle® a fungdo de fluxo é estimada utilizando uma
equagio de relagdo dos parametros de entrada com a 4rea do bocal da turbina, PALMER, et al
(1994).

Constante = ( (3.14)

SEJ

KFp
Onde G € a vazio em massa na entrada do bico, T € a temperatura no injetor da turbina,

p € a pressdo, F éaareae K é:

T+l

Y [L =) (3.15)
Y+1

Quando operando abaixo da razdo de pressdo critica, temos:

P, J N ] (3.16)
( /P= critica ) ,—ii]
e

Quando operando acima da razdo de presséo critica (entupida):

RV R

Durante o projeto da turbina a 4rea do bocal da turbina € determinada usando os valores

da pressdo, temperatura e razdo de fluxo de entrada. Para a anélise em off-design a pressdo de
entrada € calculada das equagdes 3.14 a 3.17, usando a temperatura e fluxo de entrada junto com

a 4rea efetiva j4 previamente calculada.

3.5.5 - Trocador de Calor

==

O trocador utilizado € o trocador de contra fluxo, no qual foram especificadas as

mesmas condigdes dadas na tabela 3.5. O método de célculo do mesmo foi pela determinagdo da

temperatura de saida dos gases de exaustdo dada pelo usuario.
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3.5.6 - Camara de Combustio

No célculo da cdmara de combustdo no GateCycle ® foram utilizados 0s mesmos
pardmetros da tabela 3.6, porém nesta anélise a temperatura de entrada da turbina foi alterada
para que fosse possivel atingir a poténcia e a temperatura de exaustio da microturbina
especificada pelo fabricante, com isso a temperatura de saida da cdmara de combustio foi de
750 °C.

A figura 3.9 mostra o esquema da microturbina como modelada no GateCycle ®.

Bx1

+73 e
cni

Figura 3.9 — Esquema da microturbina a ser modelada no GareCycle ®.
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3.6- Elaboragdo do Modelo da Microturbina — GateCycle ®
A elaboragdo do modelo da microturbina no GateCycle ® foi feita da mesma maneira

que no Thermoflex ® utilizando-se ferramentas internas de controle para se atingir os valores de

projeto e ajustando os parametros de perdas de calor e pressdo, por exemplo, tendo-se em maos
as referéncias bibliogréficas BORBELY e KREIDER (2001) e LEFEBVRE (1983) ¢ os valores
default do programa, obtendo-se assim a figura 3.10.

POWER: 0.03 261.00  30.191
HR: 134423 Exaustao Potencia liquida (KWV)
EFF: 26.78 ‘F
P—ﬂlx='.m=
| =a

e L
=P -

reert I

Figura 3.10 — Esquema final da microturbina.
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Da mesma maneira que realizado anteriormente para o Thermoflex ®o combustive] foj
alterado para o gis de gaseificagéo da biomassa de mesma composicdo, tabela 3.7. Sendo assim,
a vazio em massa do combustivel foi alterada para que fosse possivel obter a poténcia

necessaria e as condigdes especificadas pelo fabricante, figura 3.11.

POWER:  0.04 271.48  30.193
HR: 12899 3 Exaustao Potencia liquida (kW)
EFF: 2791 Ajt
)
F-;‘zﬂﬂ':

]
Bl

oy
—mae L S I

cun

Figura 3.11 — Esquema da microturbina operando com gas de gaseificagdo de biomassa.
A tabela 3.8 mostra uma comparagio dos principais pardmetros utilizados na
modelagem da microturbina em cada um dos softwares. Para o gés natural foram utilizados os
pardmetros do fabricante como um ponto de projeto para o modelo. No caso do gis de

gaseificagdo de biomassa o modelo utilizado para o gas natural foi mantido alterando-se apenas

o combustivel.

Tabela 3.8 — Principais pardmetros da modelagem da microturbina.

Gas Natural Gas de Gaseificacdo de Biomassa
Parametros
Fabricante ! Teste 2 Thermoflex® ! GateCycle®
Poténcia Liquida
30 (+/-1) 24,4 29,34 30,19
(kW) :
Heat Rate (PCI)
13.300 13.420 12.774 12.899
(kJ/KWh)
Temperatura de
261 275 262 271
Exaustio (°C)
Eficiéncia
A 27 (+-2) 26,8 28,18 27,91
Liquida (%)

' — Condigdes ISO - Catalogo da CAPSTONE

2 — Resultados do teste com temperatura ambiente de 30° e altitude de 800 m
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As tabelas 3.9 a 3.13 apresentam os valores calculados pelos softwares Thermoflex ® e
GateCycle ® dos principais componentes da microturbina para gas natural e gas de gaseificagio
de biomassa, sendo possivel, entdo, comparar os valores e determinar o valor que melhor

represente o desempenho da microturbina.

Tabela 3.9 — Principais valores calculados na modelagem da microturbina, COMPpIessor.

Gas Natural Gi4s de Gaseificacdo de biomassa
Parametros
Thermofiex ® GateCycle ® Thermoflex ® GateCycle ®

Geomp, e (kg/s) 0,295 0,310 0,295 0,310
Teomp, e (°C) 15,0 15,0 15,0 15,0
Pcomp, ¢ (kPa) 101,32 101,20 101,32 101,20

Teomp, s (°C) 150,8 143,71 150,8 143,71
Peomp, s (kPa) 322,6 303,59 322,6 303,59

Tabela 3.10 — Principais valores calculados na modelagem da microturbina, trocador de calor.

Gads Natural Gas de Gaseifica¢io de biomassa
Parametros
Thermoflex ® GateCycle ® Thermoflex ® GateCycle ®
Gire, e quente (Kg/5) 0,297 0,3124 0,273 0,3325
Tire, e quente (°C) 5242 549,98 526,8 541,32
ptrc, e quente (l{Pa) 103,35 104,45 103,37 104,45
Ttre, s quente (°C) 261,0 261,0 262,3 271,48
p[’rcjsquen[e (kPa) 101,32 102,36 101,32 102,13
Gire, e frio (Kg/s) 0,295 0,31 0,251 0,31
Tee, e trio (°C) 150,8 143,71 151,9 151,50
Ptre, e frio (KPa) 322,60 303,59 324,5 321,40
Tere, s trio (°C) 423,90 444,10 448,4 448,81
Ptre, s frio (kPa) 316,3 297,51 318,10 315,32
Tabela 3.12 - Principais valores calculados na modelagem da microturbina, cimara de
combustio.
G4s Natural G4s de Gaseificaciio de biomassa
Parametros
Thermoflex ® GateCycle ® Thermoflex ® GateCycle ®
Ge, e (kg/s) 0,295 0,31 0,251 0,31
Gruel, e (kg/s) 0,002 0,0024 0,022 0,02246
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Tee, (°C) 423,9 444,10 448 4 448,81
Pec, e (kPa) 316,3 297,51 318,10 315,32
Tee,s (°C) 741,4 750,02 741,4 749,97
Pcc, s (kPa) 310,10 291,56 311,9 309,02

Tabela 3.13 — Principais valores calculados na modelagem da microturbina, turbina.

Gas Natural

Gas de Gaseificacdo de biomassa

Parametros
Thermofilex ® GateCycle ® Thermoflex ® GateCycle ®
Gy, o (kg/s) 0,297 0,3124 0,273 0,333
Tt e (°C) 741,4 750,02 741,4 749,97
P, . (kPa) 310,10 291,56 3119 309,02
T s (°C) 524,2 549,98 526,8 541,32
Py s (kPa) 103,35 104,45 103,37 104,45

Apos os cilculos realizados com o Thermoflex ® e com o GateCycle ® é possivel

iniciar os célculos para o projeto preliminar da cAmara <ns1:XMLFault xmlns:ns1="http://cxf.apache.org/bindings/xformat"><ns1:faultstring xmlns:ns1="http://cxf.apache.org/bindings/xformat">java.lang.OutOfMemoryError: Java heap space</ns1:faultstring></ns1:XMLFault>