VIIL.- CAMARAS DE COMBUSTION
DE TURBINAS DE GAS

VIIL1.- INTRODUCCION

Una camara de combustion de turbina de gas consta de:

- Un armazon exterior que resiste las presiones de los gases y que puede ser de acero ferritico

- Un armazon interior sometido a temperaturas elevadas que, al menos en su parte superior en las verticales, o
donde van los quemadores en las horizontales, se debe construir de acero austenitico o de material refractario. La
sustentacion del armazon interior debe permitir la libertad de las dilataciones.

Los principales factores a tener en cuenta en el disefio de la camara de combustion de una turbina
de gas, dependen de sus condiciones operativas, de entre las que podemos destacar las siguientes:

La combustion tiene que ser estable, para permitir las fuertes variaciones de la relacion aire-combustible que
para los ciclos regenerativos esta entre 60/1 y 120/1, y para los no regenerativos entre 100/1 y 200/1.

La velocidad del fluido oscila, en la mayor parte de los casos, entre 30 y 60 m/seg.

En las turbinas de gas usadas en aviacion, el problema de la estabilidad de la llama es atiin mas com-
plejo, a causa de la variacién de las presiones de combustion debido a la altura, a la velocidad de vuelo, y
al grado de carga (despegue, ascension, aproximacion).

VIIL2.- AIRE UTILIZADO EN EL PROCESO DE COMBUSTION

La masa de aire teéricamente necesaria para la combustién de 1 kg de combustible se determina a
partir de las reacciones estequiométricas de la combustion; para los combustibles liquidos utilizados
normalmente en las turbinas de gas, la relacién aire-combustible estequiométrica esta entre 14,7 y 15
pudiéndose tomar 14,9 como valor medio. La cantidad de aire real suministrada al combustible es ma-

yor que la tedrica, definiéndose un coeficiente de exceso de aire a, como la relacién entre la cantidad real

de aire y la estequiométrica, por kg de combustible.

Para que la combustion tenga lugar totalmente dentro de la camara de combustion, es necesario que
todos los procesos se realicen con suficiente rapidez, ya que se tienen que efectuar en una corriente de
aire a una velocidad determinada. Por esta razén, la combustion en estas caAmaras sélo es posible cuan-
do la velocidad de propagacion de la llama sea del mismo orden que la velocidad de la corriente.
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La temperatura de la combustion y, en consecuencia, la velocidad de propagacion de la llama depen-
den del coeficiente de exceso de aire, obteniéndose su valor maximo para un coeficiente de exceso de aire
a=1, aproximadamente.

Para mezclas ricas, a < 1, la temperatura de combustion disminuye debido a la combustién incom-
pleta. En las mezclas pobres, a > 1, también disminuye debido a la dilucién por el aire de los productos de
la combustién.

Como la relacién aire-combustible de funcionamiento global es del orden de 60/1 para las condiciones
de diseiio, mientras que la estequiométrica es de aproximadamente 15/1, es necesario que el aire sumi-
nistrado por el compresor se introduzca progresivamente en la cAmara de combustion.

En el proceso de inyeccién de aire se pueden distinguir tres fases que dan lugar a lo que se conoce
como aire primario, aire secundario y aire terciario.

Aire primario.- Se corresponde aproximadamente con un 15% a 20% del aire total y se introduce alre-
dedor del chorro de combustible creando una mezcla de aire-combustible relativamente rica con el objeto
de obtener una temperatura elevada, necesaria para una combustion rapida, r = 1.

Aire secundario.- Se corresponde aproximadamente con un 30% del aire total; se introduce a través de
orificios practicados en el tubo de llama para completar la combustién; para que el rendimiento sea ele-
vado, hay que inyectar el aire en los puntos adecuados a fin de evitar que la llama se enfrie localmente
dando lugar a una drastica disminucién de la velocidad de combustion en esa zona. El aire secundario
proporciona un coeficiente de exceso de aire del orden de a =1,5 o riqueza 1/1,5 = 0,66 a 0,7.

Aire terciario.- El aire restante, 50% a 55%, se mezcla con los productos de la combustion en la zona
de dilucién, con el objeto de reducir su temperatura hasta la requerida a la entrada de la turbina. Hay
que procurar una turbulencia suficiente para que las corrientes caliente y fria se mezclen a fondo y asi
conseguir una distribucién de temperaturas a la salida prefijada de antemano.

VIIL3.- ANALISIS DEL PROCESO DE COMBUSTION

El proceso de la combustion ha de tener lugar en su totalidad, dentro de la caAmara de combustién, a
fin de evitar que los dlabes de la turbina estén sometidos a las elevadas temperaturas de las llamas.
Las turbinas de gas funcionan con un elevado exceso de aire para que la temperatura de los productos
de combustién al incidir en los alabes no sea excesiva y no se produzcan excesivos problemas de corro-
sién o fatiga en los mismos, y mantener los efectos derivados de la deformacion plastica dentro de limi-
tes aceptables. El indice de exceso de aire con el que trabajan las turbinas suele estar comprendido en-
tre 2,75y 5.

Las turbinas de gas pueden utilizar dos tipos de combustibles:

Gaseosos, gas natural, propano.

Liquidos, gasoleo, gasolinas y en algunos casos fuel de bajo contenido en azufre.

Los combustibles empleados tienen que estar libres de particulas e impurezas sélidas para evitar
cualquier tipo de erosiones en los alabes de la turbina.

La ausencia de azufre en la composiciéon del combustible permite un nivel de recuperacion del calor
contenido en los gases de escape superior al que se puede conseguir con otros combustibles. Por este
motivo y por razones econémicas, un combustible muy adecuado en la actualidad para las turbinas de
gas es el gas natural, y su posibilidad de empleo en la post-combustion que se realiza normalmente me-
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diante quemadores en vena de aire y tiene por objeto elevar la temperatura de los gases de escape dela
turbina, utilizando como comburente los mismos gases, para de esta forma mejorar el rendimiento de la
caldera de recuperacion.

Los combustibles liquidos presentan, frente a los gaseosos, otras desventajas como el sistema de fil-
trado que es mas complicado; ademas es necesario atomizar el combustible a una presién elevada, re-
sultando una menor calidad en la formacién de la mezcla, por lo que el rendimiento de la turbina es algo
inferior.

En el caso del gas natural, al tratarse de un suministro por canalizacién y aunque también se nece-
sitan unos requisitos de presion de suministro que son funcion de la turbina a instalar, la elevacion de
presion solamente se debe realizar desde la presién de suministro hasta la presiéon de utilizacién en el
aparato.

Las pérdidas de carga en la cAmara de combustién de una turbina de gas han de ser minimas, ya que
afectan al consumo especifico y a la potencia especifica de la turbina; generalmente las normas de dise-
fio tienden a mejorar el proceso de la combustién, como la formacién de la mezcla, estabilidad de la lla-
ma, etc, y conducen a su vez a un aumento de las pérdidas de carga.

Pérdidas térmicas minimas a través de las paredes y por combustién incompleta.

Debe evitarse la formacién de depésitos de carbon, pues estas pequeinas particulas al ser arrastra-
das por el flujo, erosionan los alabes de la turbina; asimismo, bloquean y distorsionan el flujo de aire a lo
largo de las paredes, causando sobrecalentamientos locales que disminuyen la vida de la camara; hay
que tener en cuenta, que el carbén depositado en las paredes se puede desprender a causa de las vibra-
ciones y causar serios desperfectos en los dlabes de la turbina.

La emisién de humos por el escape, desde el punto de vista de la contaminacién ambiental, es otro de
los factores a tener en cuenta, tanto en las turbinas de gas industriales, como en las de aviaciéon. En las
turbinas de gas de ciclo regenerativo, el ensuciamiento del cambiador de calor por el hollin de escape, re-
duce el rendimiento de la maquina, existiendo el riesgo de destruccion del intercambiador por incendio.

Tiene que existir una cierta facilidad y seguridad en el encendido de la cAmara; las bajas presiones y
las altas velocidades dificultan el arranque, aspecto que en las turbinas de gas de aviacién adquiere una
importancia considerable.

Estos factores pueden llegar a ser incompatibles entre si, por lo que resulta obvio la complejidad que
presenta el disefio de una cAmara de combustién, sobre todo si el régimen de funcionamiento tiene que
ser variable.

VIIL4.- CAMARAS DE COMBUSTION TUBULARES

Las camaras de combustion individuales o independientes en ntimero variable de 5 a 10, se emplea-
ron en los primeros motores de aviacién y, en la actualidad, en pequenas turbinas de gas industriales y
marinas, siendo las mas empleadas en motores de compresor centrifugo y en algunos axiales. Van si-
tuadas alrededor del eje que une el compresor y la turbina; constan cada una de ellas de su propio inyec-
tor procedente de una linea de suministro comtn, de una doble pared o tubo, de los cuales el interior se
denomina tubo de llama por estar en contacto directo con la combustién y de una envolvente exterior, Fig
VIIL.9. Dos de las camaras de combustién van dotadas de bujia de encendido; la razén de llevar dos bu-
jias es exclusivamente por seguridad, pues con una sola seria suficiente.

El motor de reaccion, no necesita encendido continuo una vez que el motor ha arrancado, dado que al
haber un foco encendido e inyectar permanentemente combustible, la combustién se mantiene sin ne-
cesidad de llevar conectado el sistema.
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Fig VIIL.9.- Camara de combustién tubular

Se conectara en despegue, toma de tierra y ciertas condiciones anormales de turbulencia, ingestién
de agua volando en lluvia fuerte, etc.

Para que la combustién alcance todas las camaras de combustion independientes, estas van unidas
por unos tubos de propagacion de la llama denominados interconectores de llama.

El aire de descarga del compresor al entrar en la cAmara se divide en dos; el aire primario, 25% del
total entra por el centro de la camara para realizar la combustién y el 75% restante, aire secundario,
pasa entre el tubo de llama y la carga exterior de la camara.

El tubo de llama lleva una serie de taladros por los cuales penetra el aire secundario que reduce la
temperatura de los gases desde aproximadamente 1800°C que alcanza en la zona de combustién, a
unos 1000°C que puede permitir la turbina, formando una capa de aire de refrigeracién entre la camara
y el exterior. Estas cAmaras de combustion, tienen una buena resistencia estructural y ligereza de peso,
ademas de un mantenimiento y sustitucién mas sencillo, pero su rendimiento es inferior a las anulares.
Puede ocurrir, si se presentan averias en algunos inyectores, que los dlabes del primer escalén de la tur-
bina estén sometidos a diferencias de temperatura que produzcan deformaciones en dichos alabes. Este
tipo de camara se presta muy bien para turbinas de gas que trabajan con compresores centrifugos, en
los que el flujo de aire es dividido por los alabes del difusor en corrientes separadas, alimentando cada

una de ellas la camara tubular correspondiente.

VIIL5.- CAMARAS DE COMBUSTION ANULARES

Cuando el compresor es axial, en aviacion resulta mas adecuado utilizar una tinica camara anular,
la cual rodea al eje del compresor-turbina; dicha cAmara consta de un solo tubo de llama, también anu-

lar, y una serie de inyectores cuyo niimero puede oscilar entre 12 y 20.

Aire secundario Aire terciario

/
compfeser /ﬁqryw
— = 5
—— ———

Eje del compresor-turbina

Fig VIII.10.- Camaras de combustién anular
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De esta forma, el espacio comprendido entre el compresor y la turbina se aprovecha al maximo dan-
do lugar a un motor de seccién frontal mas reducida, produciéndose en comparacién con el anterior, me-
nores pérdidas de carga; en la Fig VIIL.10 se indica un esquema de este tipo de turbina.

Tienen un rendimiento més alto que las individuales, relaciondndose mejor la mezcla aire-combusti-
ble y presentando menores pérdidas de presion, asi como una mejor refrigeracion de los gases durante la
combustion.

Este modelo presenta los siguientes inconvenientes:

Resulta muy dificil obtener una distribucion uniforme de la relacion combustible-aire a pesar de utilizar un gran
numero de inyectores.

Como consecuencia de lo anterior, se presentan problemas a la salida de la camara para conseguir una distribu-
cion uniforme de temperatura.

Estructuralmente son mas débiles, por lo que es dificil impedir que se produzcan deformaciones en las paredes
calientes del tubo de llama, problema que es particularmente preocupante en motores de gran diametro.

En ellas no se puede quitar normalmente el tubo de llama sin desmontar el motor del avion, lo que implica mayo-

res problemas de costos y tiempo de mantenimiento.

VIIL6.- CAMARAS DE COMBUSTION TUBO-ANULARES

Los inconvenientes anteriores han permitido desarrollar un tipo de cAmara mixta, que consiste en
una serie de tubos de llama tubulares espaciados uniformemente alrededor de una carcasa anular.

Este tipo de camara se utiliza bastante en los motores grandes de aviacién; en la Fig VIIL.11 se re-
presenta un esquema de camara tubo-anular y en el Capitulo XI se hace un estudio de la contaminacion

provocada por las mismas.

Inyectores

Turbina

Compresor

Fig VIIL.11.- Esquema de cadmara tuboanular  Fig VII.12.- Camara de combustién de un reactor con premezcla pobre

VIIL.7.- TURBINAS DE GAS INDUSTRIALES

En las turbinas de gas industriales, el espacio ocupado por el sistema de combustién tiene solamen-
te una importancia relativa.

La combustién se puede realizar en una o dos camaras de gran tamano conectadas con la admisién
de la turbina por medio de un caracol; cuando el ciclo sea regenerativo, estas caAmaras van precedidas
por el regenerador. En las turbinas de gas industriales medianas o grandes se utilizan, con cierta fre-
cuencia, camaras de combustion verticales de forma que el flujo de aire circule en contracorriente con el
de los productos de la combustién. Este tipo de camaras tiene su origen en las antiguas calderas Velox

que se desarrollaron a partir de los afios 50 para responder a las exigencias impuestas por la utilizacién
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de combustibles de mala calidad. El aire procedente del compresor barre la zona exterior del tubo evi-

tandose de esta forma problemas de oxidacién en el mismo.

VzzZZaWzZ27)

———\
Aire primario a 5,5 Atm

AN
\'\;\\-. =

’A -— Dispositivo de encendido

[—— Distribuidor de aire helicoidal

Temperatura del metal
hasta 1000°C

Cono de dispersion de fuel

Aire secundario

Movimiento retrégrado de

la llama central
. - P
Entrada de aire a 230°C %
A
o @ @ “*E"Aire terciario (40-50 m/seg)
Zona de mezcla [FW
) \
1 © @ V B
\ (
Temperatura de los \
gases mezclados 7 }
//
/]
/ (]
e
L

Fig VII.14.- Camara de combustién vertical, turbina industrial
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El quemador va situado en el centro de la parte superior de la camara, asegurandose la pulverizacion
del combustible, que se calienta por radiaciéon de la llama y por las paredes de la camara que estan a
una temperatura suficiente, del orden de 1000°C, se vaporiza y arde.

El aire primario se distribuye en remolino alrededor del quemador; este movimiento helicoidal asegu-
ra en la parte central una velocidad de flujo reducido y produce ademas corrientes de retorno que facili-
tan la combustién. El aire de mezcla primario no se debe inyectar demasiado pronto a fin de dejar que la
combustion tenga el tiempo necesario para efectuarse completamente.

Por tanto, la mezcla tiene lugar en la parte inferior de la cAmara, debiendo asegurarse una penetra-
cién adecuada del aire secundario en el interior de la masa de los gases de combustion, disponiendo cierto
numero de chorros perpendiculares a las paredes.

VIILS.- ESTABILIDAD DE LA COMBUSTION

El procedimiento de introduccién del aire por zonas no es suficiente para conseguir la estabilizacion
total del proceso de combustién en una corriente de aire que se mueve con una velocidad superior a la
velocidad de la llama.

La configuracion gasodinamica del flujo viene determinada por la forma y colocacién de los dispositi-
vos de admision de aire primario y secundario en el tubo de llama de la caAmara de combustion. Por ello,
estos dispositivos juegan un papel muy importante en la estabilizaciéon de la llama. A continuacién exa-
minaremos algunos de estos dispositivos que permiten obtener una llama estable.

En las camaras con torbellinador, el combustible se inyecta en la misma direccién que la corriente de
aire, mientras que el aire primario se introduce a través de unos alabes radiales torsionados, conocidos
como alabes torbellinadores, creandose en el tubo de llama una corriente de aire que gira con relacién al
eje de la camara como se muestra en la Fig VIII.15.

De esta forma se crea cerca del eje de la cAmara una zona de bajas presiones y a consecuencia de
ésto se originan contracorrientes de aire que aseguran la estabilidad de la llama, creando en la zona de
combustién superficies con pequefias velocidades de aire del orden de 15 a 25 m/seg; estas contraco-
rrientes garantizan una buena mezcla del combustible con el aire, mejorandose la vaporizacion del com-
bustible y la inflamacién de la mezcla fresca.

A veces, se aumenta el efecto de la turbulencia creada por el torbellinador, inyectando aire secunda-
rio por medio de cortos conductos tangenciales practicados en el tubo de llama, en vez de hacerlo a tra-
vés de orificios planos. Parte de este aire secundario se ve arrastrado a su vez hacia la zona de baja pre-
sién y dirigido hacia los chorros de combustible. Hay que tener presente que el empleo del torbellinador
ocasiona mayores pérdidas hidraulicas.

Existen otros métodos que prescinden del torbellinador para crear una configuracién gasodinamica
adecuada para la estabilidad de la llama, siendo algunos tipos de camaras de combustion, los siguientes:

Distribuidor de geometria variable

Fig VIII.15.- Camara con torbellinador Fig VIII.16.- Sistema de inyeccién de geometria variable
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Fig VIIL.17.- Sistemas de inyeccién en camaras de combustién de turbinas de aviacién

a) En algunas camaras de combustion se consigue una adecuada distribucion, tanto de la corriente en la zona de
combustion, como de la estabilidad de la llama, introduciendo la mayor parte del aire primario a través de las pare-
des laterales del tubo de llama, a cierta distancia del inyector, Fig VIII. 18, y dirigiéndola hacia éste. Una minima parte

de este aire primario entra a través de unos orificios practicados en la superficie frontal para refrigerar el inyector.

T )
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Fig VII.18 Fig VII.19 Fig VII.20

b) Otra posibilidad consiste en efectuar la inyeccion hacia atras, lo cual proporciona una buena mezcla del com-
bustible con el aire primario; sin embargo resulta muy dificil impedir que el inyector se recaliente y en consecuencia se
deteriore. Por esta razon, este procedimiento se utiliza mas en camaras de postcombustion de turbinas de gas de
aviacion, Fig VIII.19, los postquemadores solo actuan en periodos cortos para incrementar el empuje

¢) En la Fig VIII.20 se representa un sistema vaporizador en el que se inyecta el combustible a baja presion en
unos tubos en forma de baston situados en la zona primaria. De los tubos del vaporizador sale una mezcla rica de
vapor de combustible y aire en sentido contrario al flujo, mezclandose con el aire primario restante que sale de unos
orificios situados en una pantalla alrededor de los conductos de suministro de combustible.

Con este sistema se consigue superar la dificultad de obtener una buena distribucion de la mezcla a lo largo de
todo el margen operativo de gasto de combustible. El problema fundamental que se presenta es el de evitar la forma-
cion de depositos de carbon por el craking del combustible en los tubos del vaporizador, que traen como consecuencia
sobrecalentamientos locales de los mismos.

Para cualquier cAmara de combustion existe un limite de mezcla pobre mas alla del cual la llama re-

sulta inestable. Se suele tomar como limite la relaciéon aire-combustible a la que la llama se apaga, si

200 bien la inestabilidad se presenta, generalmente, antes de que se

\Emite sobre alcance dicho limite. Esto se pone de manifiesto por un funciona-
150 AN miento duro, que origina vibraciones aerodindmicas que acortan la

vida de la camara y ocasionan vibraciones en los alabes de la tur-

100 Estabilida bina. En la Fig VIIL.21 se ha representado la curva de estabilidad,
representando en ordenadas la relacion aire-combustible y en abs-

Aire/Combustible

50 Tmens cisas el gasto de aire, que es el cociente entre la relaciéon estequio-

métrica y la relaciéon aire-combustible: Gasto de aire= 1/riqueza.

‘ z c 2z
%25 0.50 075 1o b 125 Para que una camara de combustion resulte adecuada para una

Fig VII.21.- Curva de estabilidad cierta funcién, su margen operativo que viene definido por la curva
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de estabilidad, debe cubrir el margen de relaciones aire-combustible, y de los gastos masicos requeridos
por la turbina. También es preciso comprobar situaciones limite, como las que se presentan en las ace-
leraciones y deceleraciones; en una aceleraciéon se produce un rapido aumento del gasto de combustible
inyectado, mientras que el gasto de aire no alcanza su nuevo régimen, por lo que transitoriamente baja-
ra la relacién aire/combustible, mezcla rica. Mediante un dispositivo que lleva el sistema de regulacion
se limita el aumento del gasto de combustible a fin de que la llama no se apague.

Otro factor a tener en cuenta es que la curva de estabilidad depende de la presién en el interior de la
camara, estrechandose los limites de estabilidad al decrecer la presién debido a la consiguiente disminu-
cion de la velocidad de la combustién.

Por lo tanto, para las turbinas de gas de aviacién conviene comprobar que, para la maxima altura de
vuelo, los limites sean suficientemente amplios. Si los limites de estabilidad son demasiado estrechos
habra que intensificar la recirculacién en la zona primaria.

VIIL9.- INYECTORES CENTRIFUGOS

Aunque cada vez se presta mas atencién a los sistemas vaporizadores, en la mayoria de las cama-
ras de combustién se emplean sistemas de inyeccién de combustible de alta presién, en los que el com-
bustible se inyecta a través de un orificio de pequefio didmetro, dando lugar a una pulverizacién de finas
gotas, en forma de cono, en el seno de la zona de aire comprimido. Conviene seiialar que cuando se utili-
zan sistemas vaporizadores, es necesario disponer de un quemador auxiliar para iniciar la combustion.

El inyector es una boquilla especial que pulveriza un chorro de combustible al exterior, disgregandole
en gotas finisimas. Los inyectores centrifugos o de remolino pulverizan el combustible en las cAmaras

de combustién en las turbinas de gas de aviacion,

}Rotaciona' asi como en los motores cohete de combustible li-

quido. El principio del funcionamiento del inyector
centrifugo consiste en comunicar al combustible un

movimiento de rotacién y un estrechamiento, Fig
VIII.22. El momento de la cantidad de movimiento

debido al suministro tangencial del combustible

[N

—| S
Vi

permanece, aproximadamente, constante durante

A
|
1

su paso en el interior del inyector, por lo que, mien-

Fig VIIl.22.- Esquema de un inyector centrifugo tras el flujo se va estrechando, la componente rota-

toria de la velocidad ui,, aumenta considerable-

mente, surgiendo potentes fuerzas centrifugas que presionan al combustible contra las paredes, for-
mando una capa fina que al salir del inyector, se disgrega en gotas pequefiisimas.

Alo largo del eje del inyector se forma un torbellino gaseoso con una presién superficial que, a la sali-
da, se aproxima a la reinante en la camara de combustion. El flujo del liquido no llena totalmente el orifi-
cio de salida del inyector de diametro (2 ry) ya que el flujo tiene una seccién transversal anular, cuya
parte central esta ocupada por un remolino gaseoso de didmetro (2 rio,) por lo que aparece un coefi-
ciente de contraccién & que para el inyector es generalmente mucho menor que la unidad.

En consecuencia y dado que la resultante de la velocidad relativa del inyector V no es perpendicular

a la superficie del orificio, el coeficiente de gasto del inyector es siempre bastante menor que la unidad y
varia ampliamente dependiendo de la forma y de las dimensiones del inyector.

El gasto masico del inyector Q se calcula, como en cualquier orificio, en la forma: Q = uS /2 gH en
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la que u es el coeficiente de contraccién del chorro.
Para el calculo de un inyector con un combustible liquido ideal se pueden tener en cuenta los siguien-
tes principios:
a) La ecuacion de Bernoulli entre las secciones 1 y 2, de la forma:
vi

P o1 _
Y 29 Y 249 T 29 " 2g

I
|
+
|
U
a o]
|

siendo v ¥ Utorh las componentes axial y rotatoria de la velocidad en la superficie del remolino, seccién 2.

b) La ecuacion de la constancia del momento de la cantidad de movimiento del liquido combustible

para las mismas secciones respecto al eje del inyector:

vi R
QP RV = Q P Utorb Ftorb = Utorb = rl
torb
g~ donde 1oy}, €s el radio del remolino en la seccién 2, Fig VIII.23.
r/ = AN ¢) La ecuacién de continuidad, que permite determinar:
Zrmrbf\»{rl } )’;Zrz
\ vy S) €
i\ / V151=V2528 H Vl:#
0 S1
\,
S~ S,- S r?
2~ Storb torb
g= ——>—=1-—- = Iigb=IJl-¢
Fig VIII.23.- Seccién transversal S2 I

del remolino en un inyector . . .
Teniendo en cuenta lo anterior, se obtiene:

Utorp = v R _ vi R = | v, = Vy Sy, €| _ Vy Sy € R = A € V1
torb = = = = = =
Ttorb r, V1 - ¢ S1 S1 r, V1 - ¢ 1 - ¢
en la que A es un parametro constructivo de la forma: A = SsziR
1 2

Introduciendo la expresién de uiy}, en la ecuacion de Bernoulli, se obtiene:

2
_ V2 , &2 . 29H
H= g Q+2° 775) 5 Vo= |— 55—

1+ A2

- €

por lo que el gasto méasico de combustible sera:

2gH
Q=¢eS5vy=¢8, 2

= uSy
1+A2 1+A2
1-c¢ 82

con u coeficiente de gasto del inyector.

2gH

La intensidad del remolino es desconocida, lo cual implica que el coeficiente £ también lo sea; para su
determinacién hay que introducir una condicién complementaria, que es suponer que el remolino es es-
table cuando sus dimensiones aseguran un gasto de combustible maximo Q para una altura de carga
dada H, o que para cuando se establece un régimen de derrame para un gasto dado, se necesita una al-
tura de carga minima.

El valor de ¢ correspondiente al coeficiente maximo de gasto u se obtiene diferenciando la ecuacién
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anterior e igualandola cero, por lo que:

1 {_Q_F—AZ )
1 2 et (1-¢)
du 2 _2+1 € 3
e N
rriai L+ A2 =0 ; A—(l-S)"£_3
52 l1-¢

que permite construir la grafica de ¢ en funcién de A, Fig VII1.24, mediante la cual y la ecuacién que pro-
porciona el valor de u, se pueden calcular los valores de u para diferentes valores del parametro A; en la

grafica se observa que el coeficiente w disminuye al au-

w,e
0,9 mentar el pardmetro A.
0,8 , . .
o7 \ El fenémeno consiste en que al aumentar A se incrementa
’ 2 ., . . . .
N T T 1 la rotacion del flujo a la salida del inyector, creciendo cada
0,6 N\—N\ __2a 120
— . . ., .
0,5 \\ > 100 vez mas la velocidad de rotacién ut,ypb, €n comparacion con
N ™~
0,4 80 . . . . .
os 2 T~ o la velocidad de entrada vy y, por consiguiente, la intensi-
’ w
0,2 / N ~— 40 dad del remolino en el inyector; por eso crece el didmetro
T ———
0.1 20 del remolino, disminuyendo el area de la seccion del flujo;
0 1 2 3 4 5 A

ademas, una parte cada vez mayor de la energia disponi-
Fig VIIl.24.- Graficas de ¢, u y a, en funcién de A ble H se utiliza en generar la velocidad de rotaciéon del
combustible liquido.

CuandoA=0 = R=0,u=1,es decir, cuando la rotacion del flujo es nula, el inyector funciona como
una tobera corriente. El angulo o de pulverizacién del liquido del combustible, 4ngulo de llama del inyec-
tor, se determina teniendo en cuenta las ecuaciones anteriores. Cuando el parametro A aumenta, el an-
gulo o crece, pero el coeficiente de gasto u disminuye; por eso, al construir un inyector, el parametro A
se elige de forma que asegure un angulo de cono a la salida o bastante grande, hasta 60°, sin que el valor
del coeficiente u se reduzca demasiado.

La teoria expuesta para el inyector sirve para un combustible que se comporta como un liquido ideal.
Durante el paso del fluido por el inyector, la viscosidad del liquido se manifiesta de forma que el momento
de la cantidad de movimiento no es constante, sino que disminuye segun el liquido se va aproximando a
la salida del inyector, por lo que las componentes rotatorias de la velocidad resultan menores en la sec-
cién de salida y el gasto mayor que durante el derrame de un liquido ideal, lo que a primera vista parece
paraddjico.

La influencia de la viscosidad se puede equiparar a una cierta disminucién del parametro A por lo que
se puede utilizar el concepto de pardmetro equivalente Acqy;y de la forma:

A

Aequiv =
}\'iny (ﬂ: R2
2 S1

1+ - A)

siendo Ainy el coeficiente de rozamiento del liquido en el inyector, Tabla VIIL1.

Tabla VIII.1.- Coeficiente de rozamiento del liquido en el inyector
1500 3000 5000 10000 20000
0,22 0,11 0,077 0,055 0,04

Re
)\iny

50000
0,03

en la que el nimero de Reynolds se calcula segtin el didmetro del orificio y la velocidad a la entrada del in-
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yector. A partir del pardmetro Aqquiv se determinan el coeficiente de gasto u y el dngulo o, segin la Fig
VIII.24, teniendo en cuenta la viscosidad del liquido, en la que en vez de tomar A se toma Acg;iy. Cuando
se tiene en cuenta la viscosidad (Acquiv < B) el coeficiente u resulta algo mayor y el angulo oo menor que

Aire primario sin ella.

INYECTOR SIMPLE.- Un inyector de este tipo se esque-

Inyector . . . .
J , matiza en la Fig VIIL.25. El combustible se inyecta a
.. Peliculas de aire
de refrigeracion una camara de torbellino cénica por medio de lumbreras
//\ tangenciales que inducen en el flujo una fuerte compo-

Cono de dispersion del fuel nente tangencial. La camara de torbellino no se llena to-

talmente de combustible sino que tiene un ntcleo de va-
por de combustible/aire. Como consecuencia de la com-

~
Peliculas de aire

binacién de las componentes axial y tangencial de la ve-

de refrigeracion

- locidad, el combustible se encuentra aproximadamente

sobre la superficie de un cono. El angulo de conicidad vie-
Fig VIII.25.- Inyector simple y refrigeracién

de las paredes de la camara de combustion ne determinado por la relacién entre las dos componen-

tes de la velocidad.

INYECTOR CON TORBELLINADOR.- Para obtener la rotacion del flujo en los inyectores de algunas
turbinas de gas, o en los motores cohete de combustible liquido, se emplea a menudo, en lugar del sumi-
nistro tangencial de liquido, un formador de torbellinos, torbellinador, Fig VIII.26.

La teoria del inyector centrifugo expuesta se puede aplicar a este caso, pero es necesario calcular el
coeficiente A, segin la ecuacion:

Sy Tpeq COS @
S, nr

A =
0

enla que: ryeq, es el radio medio de la rosca helicoidal; S, , es el area de la seccion normal del canal helicoidal; n,
es el numero de pasos o entradas del tornillo; @, es el angulo del cono de

salida del torbellinador

En las turbinas de gas modernas se emplean con frecuencia inyec-

tores centrifugos regulables, cuyo coeficiente de gasto o area del ori-
ficio de salida cambia automaticamente segin la variacién de la
presion del combustible. La aplicacion de estos inyectores permite

ampliar los limites del consumo de combustible, siendo invariables
los limites de presiones, conservando al mismo tiempo la calidad de

la pulverizacién. Entre los inyectores regulables mas difundidos, es-
Fig VIII.26.- Esquema de un torbellinador , .
tan los de dos toberas, los de dos etapas y los de valvulas de paso.
Tienen en comuin que todos ellos estan dotados de una valvula, la cual, al aumentar la presién, abre o
cierra un canal complementario aumentando, de este modo, el coeficiente de gasto o el area del orificio de

salida.

INYECTOR DE DOS TOBERAS.- En el inyector de dos toberas, Fig VIII.27, existen dos colectores de
combustible alimentando a sendos orificios independientes; tenemos de hecho dos inyectores, uno de los
cuales va dispuesto dentro del otro. Si la presion es reducida, la valvula esta cerrada y funciona el pri-
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mer inyector interior; al aumentar la presion p1, la valvula se abre y el segundo inyector se pone en fun-

cionamiento, a la presién p*, aumentando bruscamente el suministro del combustible.

Caudal de retorno

X Valvula de regulacién
Quemador con inyector

Valvula de
regulaciéon

t

Caudal
inyectado

— Py

Regulador de la
presién de admisién

Valvula de regulacion

“ Bomba de combustible liquido

Aire

Comb. principal
¢— Comb. primario

7T
/1 HAAN

Fig VIII.27.- Esquemas de un inyector de dos toberas y sistema de control

El pequetio orificio central sélo se utiliza para regimenes reducidos, mientras que en los regimenes

elevados entra en accion el orificio anular que rodea al anterior. En la figura se observa un tercer anillo a

través del cual pasa aire con objeto de refrigerar el inyector y evitar se formen depésitos de carboén.

A veces las dos lineas de suministro de combustible alimentan una tnica camara torbellinador, con

un solo orificio de salida, a través de dos grupos de lumbreras tangenciales. Esta versién se conoce como

inyector de doble canal.

INYECTOR DE DOS ETAPAS.- En el inyector de dos etapas, Fig VIII.28, hay una tobera y una ca-

s

Fig VIIL.28
Esquema de un inyector de dos etapas

mara comun de formacion de remolinos, y dos canales de entrada.
Si la presién es reducida, el combustible se proporciona a través
de uno de éstos, y si es elevada a través de ambos, por lo que el
parametro A disminuye y el coeficiente p aumenta.

INYECTOR CON RETORNO.- El inyector con valvula de paso para
el combustible, Fig VIII.29, esta provisto de una linea de rebose,
en la cual va colocada una valvula. Cuanto menor es la presion del
combustible, tanto mas se abre la valvula, cerrando completa-
mente la linea de rebose cuando la presion es maxima. De este
modo, si la presién se reduce, la velocidad en la entrada es grande,
lo que equivale a la disminucién del area a la entrada; ésto implica

un aumento del pardmetro equivalente Acquiv y la disminucién de u, que es lo que se necesita para am-

pliar los limites de consumo.
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Fig VIII.29.- Esquema de un inyector con derivacion

En consecuencia funciona como un inyector simple que va provisto de un conducto a través del cual
se puede expulsar el combustible en exceso desde la camara torbellinadora. La regulacién se hace va-
riando la presion en la linea de retorno, manteniéndose la presién de suministro en el valor necesario
para un buen grado de pulverizacién. El inconveniente que presentan es que, cuando se recircula gran
cantidad de combustible hasta la entrada de la bomba, éste puede calentarse indeseablemente.

GRADO DE ATOMIZACION.- La calidad de la pulverizacién se mide por el grado de atomizacién o

grado de pulverizacién que es funcién del diametro de gota medio. Suele utilizarse como parametro de
medida el denominado didmetro medio de Sauter, que es el didmetro de una gota cuya relacién
superficie/volumen es la misma que la media de la pulverizaciéon. En la practica, el valor de este para-
metro es del orden de 50 a 100 micrones. El grado de pulverizacién depende fundamentalmente del salto
de presiones del combustible a través del orificio del inyector, siendo la velocidad de salida proporcional a
la raiz cuadrada de la diferencia de presiones. Cuanto mayor sea la presién de suministro, mas pequeino
sera el diametro medio de las gotas. Ahora bien, unas gotas demasiado pequefias penetraran poco en la
corriente de aire y, por el contrario, si son demasiado grandes el tiempo de evaporacion sera mas largo,
por ello hay que llegar a una situacion de compromiso.

El gasto masico de combustible inyectado varia segiin la carga; para un combustible liquido basta
regular la presion de inyeccién, que a carga reducida puede ser insuficiente para asegurar una buena
pulverizacién y, por tanto, la combustién no seria completa. Es necesario disponer un conducto de purga
en la parte inferior de la camara para eliminar el combustible no quemado que se acumula principal-
mente durante los arranques y cuya presencia podria producir incidentes durante el funcionamiento.

GASTO DE COMBUSTIBLE.- En condiciones de funcionamiento, el gasto de combustible de la turbi-
na varia entre limites muy amplios. Si se regula el combustible variando la presién de suministro, el in-
yector siempre presentara un grado de pulverizacién muy diferente del régimen maximo a los regimenes
reducidos.

Si por ejemplo se disena el inyector para obtener un determinado grado de pulverizacién a plena car-
ga, presiones de suministro de 40 a 60 atm, resulta que en regimenes reducidos, el salto de presiones a
través del orificio del inyector disminuye tanto que se obtiene un grado de pulverizacién inadmisible.

VIIL.10.- SISTEMAS DE ENCENDIDO

Para arrancar una turbina de gas es necesario acelerar el compresor hasta que suministre un gasto
masico de aire capaz de mantener la combustion. Esto se puede conseguir inyectando aire comprimido
de una fuente exterior, directamente a la turbina que acciona el compresor. Sin embargo, normalmente
se utiliza un motor eléctrico o una pequena turbina de gas auxiliar conectada al eje principal mediante
una caja reductora y un embrague.

Esta turbina de gas auxiliar se puede alimentar, bien con aire comprimido, o bien con un cartucho,
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como en la aviacién militar; el dispositivo de encendido se conecta durante el periodo de aceleracién y se
inyecta combustible a través del inyector de encendido; al finalizar la puesta en marcha, el dispositivo
de encendido se desconecta.

En el caso de camaras anulares, se montan varios dispositivos de encendido distribuidos por el tubo
de llama anular, préximos a los inyectores principales.

En las camaras tubulares sé6lo se montan dispositivos de encendido en algunas de ellas, generalmen-
te en dos, mientras que la llama se transmite a las restantes, una vez estabilizada, mediante tubos que
conectan el tubo de llama de cada cAmara con los de las vecinas.

Semiconductor
\\ Pobre

Aire/Combustible

Lazo de encendido ——,

"~ Lazo de estabilidad

i Electrodo

: exterior i N Electrodo
1 Gasto de aire exterior

Aislante ceramico

Electrodo
central

Fig VIII.30.- Curvas de encendido Fig VIII.31.- Bujia de alta tension

El comportamiento del encendido se puede expresar por una curva de encendido semejante a la cur-
va de estabilidad estudiada anteriormente, pero interior a ésta, Fig VIII.30; ésto significa que para un
gasto masico de aire dado, el margen de relaciones aire/combustible dentro del cual es posible el encendi-
do de la mezcla es méas reducido que aquel en el cual es posible la combustién estable una vez que se ha
producido el encendido. En las turbinas de gas de aviacion, el dispositivo de encendido tiene que garanti-
zar la posibilidad de reencendido en el vuelo. La dificultad que ésto presenta se debe al empeoramiento de
las condiciones de inflamacion de la mezcla, (ya que la alta velocidad hace que el aire se refleje en un es-
trechamiento de la curva de encendido) y a la disminucién de la velocidad de combustién (presién y tem-
peratura de la camara mas bajas). Para el arranque en tierra, o en turbinas de gas industriales, resul-
tan muy adecuadas unas bujias de alta tensién similares a las utilizadas en los motores alternativos de
encendido provocado, MEP; sin embargo en los motores de aviaciéon se presenta la necesidad de asegu-
rar el reencendido de los motores en pleno vuelo, lo que obliga a utilizar dispositivos que proporcionen
una chispa de mucha mayor energia.

Existen sistemas que suministran chispas de alta energia de 4 a 12 julios a razén de 1 a 4 por segun-
do. La corriente de descarga puede ser de varios cientos de amperios, con una duraciéon de unos pocos
milisegundos. Un sistema empleado es el de descarga superficial que se representa en la Fig VIII.31 y
que consiste en un electrodo central y otro exterior que rodea al primero, separados por un aislante cera-
mico excepto en la punta, donde la separaciéon se hace por medio de una capa de material semiconduc-
tor. El principio de funcionamiento consiste en la descarga de un condensador a través del semiconduc-
tor que separa los electrodos. De esta forma, dicho material se pone incandescente y proporciona un ca-
mino ionizado de baja resistencia para la energia almacenada en el condensador. Una vez que se ha pro-
ducido la ionizacién, tiene lugar la descarga principal en forma de un arco de gran intensidad.

Para el buen funcionamiento del sistema, éste debe situarse de forma que sobresalga dela capa de
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aire refrigerante en el interior del tubo de llama, llegando hasta el borde exterior del combustible pulveri-
zado, aunque no tanto como para que resulte mojado en demasia.

En las camaras de combustion que utilizan sistemas vaporizadores, como ya se indic6é anteriormen-
te al hablar de los sistemas de inyeccion, el dispositivo de encendido consiste en una bujia y un inyector
auxiliar, antorcha de encendido. Este sistema resulta mas voluminoso y pesado que el anterior, y es
mas adecuado para turbinas de gas industriales.

El inyector auxiliar se puede alimentar con combustibles ligeros de un depésito separado del princi-
pal, siempre que el combustible que utilice la turbina sea un combustible pesado.

En un quemador como el indicado en la Fig VIII.27, el combustible llegar a una determinada presion,
del orden de 30 atm, que se mantiene constante mediante el regulador de presion de la admision que ac-
tha como valvula de descarga. En el interior del quemador, el combustible desciende hasta el extremo del
armazon en forma de niebla fina.

La velocidad de rotacién que caracteriza la calidad de la pulverizacion depende de la diferencia entre
la presién de inyeccion y la que reina en la camara, diferencia que varia poco con respecto a la marcha
en vacio a plena carga; el gasto se regula mediante una valvula de retorno que evacia el exceso de com-
bustible.

Cuando el combustible es gas de horno alto estan previstas una serie de toberas de inyeccién, con-
céntricas al dispositivo de distribucién de aire primario, que originan el remolino.

Una misma instalacion tiene mejor rendimiento térmico con gas natural o combustibles liquidos, que
con gas de horno alto, en el que el 6xido de carbono constituye el elemento combustor principal, siendo la
diferencia del orden del 4%.

Las camaras de combustién alimentadas con gas van provistas con frecuencia de un quemador de
fuel-oil que permite un caldeo mixto, caldeo con combustible liquido; durante el calentamiento con gas, el
inyector retrocede para no estar sometido a una temperatura demasiado elevada.

VIIL11.- DIMENSIONES DE LAS CAMARAS DE COMBUSTION

En las turbinas de gas de aviacién es muy importante que el tamafio de la cAmara de combustién
sea pequenio, por lo que su disefio debe tender a cumplir dicha exigencia, lo que implica volumen y peso
reducidos. Las secciones frontales maximas del motor vienen determinadas frecuentemente por el ta-
maiio de la cAmara de combustion, teniendo éste detalle una gran influencia en la resistencia aerodina-
mica del motor.

En las turbinas de gas industriales, el tamafo de la camara de combustién no es un factor preponde-
rante en el disefio. Las dimensiones principales de una cAmara de combustién se eligen, fundamental-
mente, tomando como base datos experimentales de camaras similares ya existentes. Una vez cons-
truido un primer prototipo se ensaya y se introducen las modificaciones necesarias para conseguir un
comportamiento 6ptimo. Este comportamiento viene definido por su rendimiento, pérdida de presion de
remanso, limites de estabilidad de la combustién, perfil de temperaturas del flujo a la salida de la cama-
ra, etc.

Aunque la forma y disposicién de las camaras de combustiéon son bastante flexibles, se puede esta-
blecer una normativa basada en datos experimentales, que sirva de ayuda para el disefio del volumen,
seccién transversal, longitud, y tamafio y disposicién de los orificios del tubo de llama.

El volumen de la camara de combustiéon depende de la intensidad de la combustion, de forma que de-
finidos los valores de este parametro, se puede hacer una primera aproximacién del volumen de la mis-

ma. Para seleccionar el drea de la seccion transversal de la camara de combustion se define el concepto de ve-
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locidad de referencia c,.s en la forma:

c _ Gaire
ref —

P2 Qm
en la que:

Gaire €S el gasto mésico de aire
pg es la densidad del aire a la entrada de la camara de combustién, salida del compresor

2
T D°n . s . s . . ,
Qn= e el area de la seccion transversal maxima de la camara tubular, siendo n el ntimero de

camaras y D el didmetro de cada celda de combustion.
) . _ 7 (D% -D?%) .
Para las camaras anulares y tuboanulares se tiene Q, = ===/ enla que D y D; son los dia-

metros exterior e interior, respectivamente, de la cAmara de combustién.

La velocidad de referencia ¢, es un parametro teérico y puede que no llegue a alcanzarse en ninguna
seccion de la camara. Sus valores no superan generalmente los 35 m/seg, correspondiendo los més bajos
a las turbinas de gas industriales con cdmaras de flujo en contracorriente.

Desde el punto de vista del disefio es conveniente expresar la pérdida de presiéon de remanso en la ca-
mara de combustién mediante un parametro adimensional denominado coeficiente de pérdida de carga

cy, de la forma:

2 Apc.comb. _ 2 APZ

2 - 2
P2 Cref P2 Cref

Cpérdida decarga= CL =

enla que Ap, = p,- py+ eslacaida d e presion, o pérdida de carga total: P= % p2CLC ﬁef

Los valores del coeficiente de pérdida de carga cy, son muy variables y pueden ser del orden de 15
para velocidades de referencia de 35 m/seg, hasta mas de 100 para velocidades de referencia de 8 m/seg.

T
Para los grados de calentamiento (T—3 = %) utilizados en la practica, la relacién 6ptima entre el

2
area total de la seccién transversal ocupada por el tubo, o tubos de llama, y el area de la seccién trans-
versal maxima de la cAmara oscila entre 0,55 y 0,65. La relacién 6ptima implica que para una velocidad
de referencia dada, el coeficiente de pérdida de carga sera minimo.

El coeficiente de pérdida de carga se puede poner en la forma:

2 2
Gaire G_. Gaire
2 Cres = —25° PN P, Vv, =RT, 2
AP cam _ AP cam 2 pp Qn _ P2Qn | _ 2 Apcam 2 P2 Qn _ D2 - c R Glaire T2
P, G2, P, B 2Apeam | 2. p P, S| p2= TP 2 Q2 p?
aire cL = — ref M2 R T2 m 2
2p,Q2 Cretr P2

Mediante esta ecuacién se pueden comparar camaras de combustiéon de formas diferentes.

Por lo que respecta a su longitud, la experiencia demuestra que las cAmaras de combustion que tie-
nen un disefo similar, mantienen aproximadamente la misma relacién {longitud-didmetro}; en esta rela-
cion, para camaras tubulares tipicas, oscila entre 3 y 6, si se refiere al tubo de llama, y entre 2 y 4 si se
refiere a dimensiones de la camara; los valores mas bajos se corresponden con el caso de que exista tor-
bellinador.
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Fig VIII.34.- Recuperador Brown-Boveri

reccion axial, que para los redondos.

VIIIL.12.- RECUPERADORES

I

B

Gas a 400°C

Para las camaras anulares se pueden aceptar los valores ante-
riores, pero tomando como didmetro el interior y el exterior del
tubo llama.

El objetivo principal de cualquier disposicién de los orificios del
tubo de llama va encaminado a conseguir, en la zona primaria,
un coeficiente de exceso de aire préximo a la unidad, mezcla es-
tequiométrica, y del orden de 1,5 en la secundaria, zona de com-
bustion.

Dimensionado de los orificios.- La influencia de la posiciéon y del
tamarno de los orificios del tubo de llama en las condiciones de
flujo en la zona primaria es muy dificil de calcular, si no imposi-
ble.

En la practica, se ha observado que estos orificios no deben te-
ner un diametro mayor de 1/10 del diametro del tubo de llama.

Si se utiliza un torbellinador como tnica fuente de aire primario,
el margen de funcionamiento estable y alto rendimiento, sera
mas estrecho; en muchos casos se utiliza una combinacién de
torbellinador y orificios en el tubo de llama.

El dimensionado de los orificios de la zona de dilucién, aire ter-
ciario, depende del perfil de temperaturas que se desee obtener.
La penetracion del chorro de aire es aproximadamente propor-
cional a su didmetro y es mayor para orificios alargados, en di-

Los recuperadores estan constituidos por un haz tubular en el que se mueven los gases calientes que
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salen de la turbina, mientras que el aire a recalen-
f? tar circula alrededor de los tubos; normalmente

los fluidos circulan en contracorriente.
La presion en el armazon es del orden de 5 a 10
atm y las temperaturas de las paredes no sobre-

pasan los 400°C. No se corren riesgos de corro-

sion, pues el aire que entra en el recuperador est4,

Fig VIII.32.- Recuperador Escher-Wyss

7 debido a la compresion, a una temperatura muy
superior a los 100°C de manera que la temperatu-
ra de las paredes de los tubos esta por encima del

punto de rocio del acido sulfirico, que es el elemento mas corrosivo que pudiera aparecer en el proceso.

Existe el peligro de incendio debido a los depédsitos de hollin en los tubos; se puede suprimir mediante

lavados periddicos o instalando un sistema de soplado con aire comprimido.

En las instalaciones de circuito cerrado no existe este peligro, ya que el gas esta limpio y se pueden

reforzar, del lado de baja presion, los tubos de aletas onduladas que al disminuir los didmetros hidraulicos

conducen a mejores coeficientes de transmisién de calor, por lo que las dimensiones del aparato son mas

reducidas.
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