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ASIGNATURA: MAQUINAS TERMICAS —-ANO 2020
UNIDAD TEMATICA N° 11: TURBINA DE GAS

Turbinas de gas. Ciclo Brayton, te6rico y real, trabajo y rendimiento. Ciclo regenerativo,
regeneradores y calentadores. Proceso de combustion, cdmara de combustién, Ciclo abierto. Accesorios
de la turbina de gas. Ciclos combinados gas-vapor. Mantenimiento, limpieza de compresores de aires.

Ensayos. Cogeneracion.
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11.1 GENERALIDADES:

Como la definimos oportunamente la turbina de gas es una turboméaquina de fluido motora la unidad
fisica turbina es semejante a la unidad fisica turbina de vapor Por lo cual lo estudiado para esta ultima es
aplicable a la primera

(Tridngulo de velocidades, ecuaciones de Euler: escalonamiento etcétera). La unica diferencia con la
turbina de vapor en la que la sustancia de trabajo es el vapor es que en este caso es una mezcla de gases
de combustion y gases no quemados. Como las caracteristicas de esta mezcla es similar a la que se utiliza
en los motores Otto, Diesel, etcétera se considera a la turbina de gas como un motor de combustion
interna, aun cuando la misma, como estudiaremos posteriormente, se produzca en forma separada al

elemento fisico.
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Como la maquina motora la turbina de gas presenta con respecto a los motores Otto, Diesel, etcétera,
la ventaja del movimiento giratorio que permite obtener velocidades de rotacion elevada que conduce a
una maquina de mucho menor volumen y peso para una misma potencia.

Segun la forma en que se produce el proceso de combustion de la mezcla aire combustible, se clasifica
para las turbinas de gas en:

-Turbina de gas de combustion isocérica.

-Turbina de gas de combustion isobérica.

En el primer caso se envia a la camara de combustion una cierta cantidad de la mezcla combustible
comburente y se provoca su inflamacion en forma artificial, por ejemplo, por la accion de una chispa
eléctrica. La combustion de la mezcla provoca una sobrepresion que lleva a la apertura de la véalvula de
entrada a la turbina en forma automatica atravesando los gases de combustion los conductos de admisién
para actuar posteriormente sobre los alabes del rotor. cuando todos los productos de la combustion han
sido eliminados se introducia una nueva cantidad de mezcla en la cdmara. Es decir, el proceso de disco es
discontinuo. Este es el motivo por el cual este tipo de turbina no alcanzado gran Progreso ni y difusion.

En la combustién isobarica la mezcla combustible comburente es alimentada en forma continua, Por lo
cual para un régimen determinado de alimentacién la presion en la camara de combustién se mantiene
constante, Daisy su nombre. Su desventaja en cierta manera es la necesidad de utilizar un compresor para
enviar el aire a cierta presion a la camara de combustién. Como este compresor es accionado por la
primera turbina, disminuye el salto entalpico atil. No estante ello el balance final indica la conveniencia
de utilizar las turbinas de combustién isobarica qué es la que ha adquirido verdadero desarrollo
tecnoldgico y son las que mas se utilizan actualmente.

11.2 CICLO DE FUNCIONAMIENTO:

como toda maquina térmica el funcionamiento de una turbina de gas requiere un ciclo de
funcionamiento que permita la transformacion de la energia en forma de calor en forma de trabajo en este
caso el ciclo de funcionamiento es el de joule (tedrico). O el Brayton (practico). Los elementos fisicos
necesarios son los siguientes:

1) Turbocompresor: qué suministra el aire comprimido a la temperatura conveniente necesario para
el proceso de combustion.

2) Camara de combustién: en cuyo tubo central denominado tubo de Ilama, se inyecta EI combustible
a través de un pico pulverizador, mezclandose posteriormente con una cierta cantidad de aire comprimido

denominado aire primario que penetra en forma de torbellino para asegurar el intercambio mas intimo y
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térmico. El aire primario provoca primero la vaporizacion del combustible pulverizado y luego su
inflamacion. El aire secundario, necesario para que se produzca la combustion se introduce por orificios
laterales del tubo de llama construidos en todo su perimetro circunferencia. La temperatura en la cdmara
de combustion alcanza 1600° a 1900°C. Los gases de combustion generados pasan a la de mezcla o de

dilucién, donde se agrega aire tedrico para reducir su temperatura a la de trabajo en la turbina (1000 °C).
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3) Turbina: generalmente son turbinas axiales que ya se estudié en el tema anterior. En la misma los
gases de combustion se expanden desarrollando una cierta potencia, parte de la cual se utiliza para el

accionamiento del compresor.

La representacion gréfica del ciclo basico en el diagrama p-v y t-s coémo se estudié en termodinamica
son los siguientes.
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Es lo mismo la devolucion 1-2 representa la compresion adiabatica isoentropica que experimenta el
aire en el turbocompresor. La 2-3 la combustion isobarica en la cAmara de combustion (fuente caliente
donde el sistema recibe q: kilocalorias)

La 3-4 la expansion adiabatica isoentropica en la turbina de gas y la 4-1 la expulsion de los gases

(fuente fria donde el sistema cede g2 kilocalorias) a la atmosfera por tratarse de un ciclo abierto.
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El ciclo real representa las siguientes diferencias con respecto al ciclo ideal:

a) El proceso de combustién 1-2 el compresor es practicamente adiabatico, pero no isoentrépico
porque al ser el ciclo reversible aumenta la entropia.

b) El proceso de combustion no es isobarico por perdida en el sistema de combustion de los gases
antes de la turbina.

c) La expansion tampoco es isoentropico por ser la evolucion irreversible.

d) La 4-1 tampoco es isobarico por pérdida de presidn en el escape.

T+

A

S

Rendimiento térmico del ciclo ideal: el aire en los problemas de la turbina de gas se puede suponer

sin cometer mayores errores, que se comporta como un gas perfecto y que la sustancia de trabajo es la
misma en todo el ciclo (en realidad primero tenemos aire y luego gases de combustién) no se tiene en
cuenta la variacién del calor especifico de los gases con su composicion y temperatura. Con esta
suposicion se puede admitir la invariabilidad de los calores especificos a volumen y a presion constante y
por lo tanto constante la relacion k= cp/cy. esta simplificacion podemos establecer las siguientes relaciones

para llevar a una expresion del rendimiento térmico del ciclo ideal:
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q = _Cp(Tl — Ty = Cp(T4- - T

(T, —T)

Ny=1- ———=
‘ (Ts — Ty)

Para un gas cualquiera el rendimiento se puede determinar en base a los calores absorbidos y cedidos.

1-k k-1 o1
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E = relacion de compresién volumétrica

El compresor absorbe una porcion importante del trabajo desarrollado por la turbina 30 o 40%,

consecuencia que la compresion se realiza en fase gaseosa.
da—q q1—4>2
Ny = _aqa < =_q1 5 qc = qz = —(hy — hy) = (hy — M), qq = q1 = (h3 — hy)

(h3—=hp)—(hs—hq) _hg—hy—hs+hy _ (hz— hy)—(hy— hy)
(hz— hy) h3— h; h3— h;

Nt:

Lt—L L
Nt — T—LC - neto
h3—h; da

L = Trabajo desarrollado por la turbina

L.=Trabajo absorbido por el compresor
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CICLO ABIERTO REGENERATIVO: en el ciclo abierto basico, descripto anteriormente, los gases
de escape que salen de la turbina lo hacen con temperatura, con la cual se pierde energia en forma de
calor a la atmoésfera. Su recuperacion puede efectuarse calentando con los mismos el aire comprimido
antes de enviarlo a la turbina. Con esta disposicion el calor que se debe generar en la camara de
combustion para una misma temperatura entrada a la turbina serd menor, con el consiguiente ahorro de
combustible. Este ciclo se lo denomina, Como se estudié en termodindmica, regenerativo, y el
intercambiador de calor regenerador o recuperador. El gas que sale de la turbina se enfria teéricamente
hasta la temperatura de salida del aire del compresor, que a su vez se calienta hasta la temperatura de

salida de los gases de la turbina.
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El gas que sale de la turbina cede calor al aire que sale del compresor, enfriandose desde la
temperatura T3z hasta Ts. a su vez el aire comprimido aumenta su temperatura desde la temperatura T
hasta T>. En la practica nos alcanza a elevar la temperatura del aire hasta T> sino hasta una temperatura
menor qué T2. lo mismo ocurre con la temperatura de los gases que van a la atmdsfera a una temperatura
T3 mayor, por este motivo se considera una eficiencia del recuperador regenerador dada por la siguiente

relacion.

Incremento real de la temperatura T, =T,

ep = - =
R ™ Incremento teorico de la temperatura T, —T,
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combinando determinado nimero de compresores y o turbinas y recuperadores se puede obtener diversos
ciclos, mucho de los cuales se ha llevado a la préctica con resultados aceptables. Logicamente todo

dependera del balance econémico final.

RENDIMIENTO DEL CICLO ABIERTO REGENERATIVO:
a) Considerando el aire como gas perfecto:

q2
N, =1-%&;
t q1,

q1 = Cp(T3 - Ty),
q; = _Cp(Tl - Ty) = Cp(T4' - T);
Ty =Ty; Ty =T,
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T, Ty\ Ty 1
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T3 1- k—1
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Para un gas cualquiera sera:

N, = da—dc — (h3— hy)—(hy— hq) — Ly—Lc¢ — Lneto
t da hz—h; da da
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OTROS CICLOS ABIERTOS:

1) Doble Compresion con refrigeracién entre etapas:
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En la compresidn sin enfriamiento intermedio el trabajo suministrado al compresor seré:

L. =hy; —hy

Con refrigeracion intermedia resulta:

Le = (hs = hy) + (h; — he)

Pero por la divergencia de las isobaras

hz_hsAh7_h6

Y en consecuencia el trabajo total de compresion sera menor que el utilizado en la evolucion 1-2.

Ademas, para un mismo valor de T3 el salto entalpico de la turbina utilizado para el accionamiento del

compresor serd menor Ahc<h'c resultando un trabajo 1til mayor. hay que tener en cuenta sin embargo
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que al disminuir la temperatura inicial del proceso de combustion T3 se necesita mayor cantidad de calor,

es decir mayor consumo de combustible y por lo tanto menor rendimiento total del ciclo.

2) Expansidn en etapas con recalentamiento intermedio: (dos camaras de combustion)

combuntible combupgtible

alre L a 1

atmocfaricon T mu 1 da camora de e
—*combuntion _1 —] combustion [ 4
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Como es la primera camara de combustion se utiliza aire en exceso, es posible efectuar la expansion en
etapas con recalentamiento intermedio en una segunda camara de combustion donde no es necesario
agregar aire, porque por el exceso utilizado en la primera, siempre habra oxigeno disponible para la
combustion. Si bien se incrementa la potencia a obtener, es necesario mayor consumo de combustible.

Este ciclo es conveniente con el agregado de un regenerador, porque el Salto térmico es mayor.

T

| 11
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En los ejemplos mencionados anteriormente todos los elementos estan montados sobre un mismo eje.
existen instalaciones de compresion y expansion en etapas donde el compresor y la turbina de alta presion
estan montados sobre el mismo eje, mientras que el compresor y la turbina de baja presion estan
montados en otro eje, lo que ofrece mayor flexibilidad de control. Ademas, uno de los conjuntos puede
ser operado a velocidad constante y el otro a velocidad variable, mejorando el rendimiento a carga

parcial. Igualmente, a carga maxima, las turbinas (alta y baja presion) pueden girar a velocidades

diferentes.
AlRg
| i
C
i A
32, e

TURBINA DE GAS DE CICLO CERRADO: En un motor de turbina de gas de ciclo cerrado el
mismo fluido de trabajo es recirculado continuamente a través de todos los componentes del motor y el
calentamiento de este se produce en intercambiadores de calor. Es decir, el fluido de trabajo no participa
del proceso de combustion y no necesita ser renovado por no alterarse su composicion. En realidad, este
motor no perteneceria al grupo de los de combustion interna, pero se lo incluye por tratarse de un motor

de turbina de gas. el esquema siguiente indica los elementos de una planta basica de ciclo cerrado.
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El fluido de trabajo normalmente, aire es admitido al compresor "C”, dénde es comprimido y luego
enviado al recuperador "R" donde es precalentado incrementandose su entalpia. El fluido pasa luego al
precalentador "PC”, donde su temperatura aumenta hasta el valor de trabajo de la turbina "T" (660-
720°C), por combustién externa de un combustible y aire. En la turbina se expande entregando trabajo
una parte de la cual se emplea en el accionamiento del compresor y el resto realiza un trabajo util. el
fluido expandido que sale de la turbina pasa por el recuperador donde cede calor al aire mas frio
proveniente del compresor. Pasa luego al pre enfriador PE, y desde alli nuevamente al compresor para
iniciar de nuevo el ciclo. es un sistema poco utilizado por su costo de instalacion, es decir, sélo se
justifica su utilizacion cuando el balance econdmico asi lo indica.

Otro de los usos del motor de turbina de gas es como motor en la industria aeronautica, donde ademas
de los elementos basicos mencionados, se debe agregar a continuacion de la turbina una TOBERA, cuya
finalidad es obtener el empuje por reaccion. en la turbina parte del salto entalpico se convierte en trabajo
para accionamiento del compresor; a la salida de la turbina los gases de combustion todavia poseen

elevada entalpia; presion muy superior a la atmosférica y su temperatura puede ser superior a 800 grados

13
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centigrados. Este salto entalpico todavia disponible se transforma en la tobera en energia cinética
originando el efecto o chorro propulsivo.

Los motores de aviacion cominmente son los turborreactores y los turbohélices. En los primeros la
combustion del aire se realiza en un turbocompresor que puede ser axial y centrifugo. Si viene el
compresor axial requiere para una misma relacion de compresion mayor numero de escalonamiento, tiene
menor area frontal, lo que facilita su instalacion en el motor, Por lo cual es el més utilizado. El aire
comprimido pasa a la camara de combustion que puede ser una Unica anular o varias individuales
dispuestas periféricamente. los gases de combustion pasan a la turbina de escape y finalmente al exterior a
través de la tobera, provocando el efecto de reaccién ya mencionado.

El motor de turbohélice es una variante del turborreactor. la diferencia estd en el hecho que la
expansion en la turbina es mayor, es decir es mayor el Salto entalpico, aproximandose la presion de salida
a la atmosférica. EI remanente de los utilizado para el accionamiento del turbocompresor se lo emplea
para el accionamiento de la hélice, pero lo disponible para la expansion en la tobera y con eso la energia
cinética del zorro es menor que en el turborreactor. En el turbohélice la propulsion se realiza

principalmente por la hélice y principalmente por efecto propulsivo del chorro.

14
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-Turbohélice.

Reactor de doble flujo: conocido corrientemente como turbofan, en el cual el aire que entra al motor se
bifurca en dos flujos el flujo interior o flujo principal y el flujo exterior o flujo secundario. el flujo
principal no se diferencia en principio del flujo de un turbo hélice, salvo que en el turbofén la potencia
sobrante de accionamiento del turbocompresor se utiliza para el accionamiento de otro turbocompresor de
baja presion o ventilador (de alli el nombre de turbofan) dispuesto en el flujo secundario. EI empuje del
motor se produce de esta manera, no sélo por el chorro de gas que sale de la tobera de escape un flujo
principal, sino también por el chorro de aire proveniente del turbo fan o flujo secundario. Como variante
se puede realizar una combustion suplementaria en el flujo secundario que aumenta ain mas el empuje y
lo hace apropiado para velocidades supersénicas de vuelo. Los turbocompresores, los turbohélices y los

turbofan forman el grupo de las turbinas de gas de aviacion.
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“Turbofan o turborreactor de doble flujo. |

ANALISIS DE LOS PROCESOS DE UN MOTOR CON TURBINA DE GAS: Para simplificar su
estudio se puede suponer sin abrir en errores mayores que los procesos que se producen en un motor con
turbina de gas responden a las condiciones de un volumen de control en circulacién a régimen
permanente, es decir la de un sistema cuyas propiedades no varian con el tiempo y en consecuencia el
caudal masico serd constante. por esta causa cada elemento fisico que constituye el ciclo estara
continuamente en contacto con las sustancias de trabajo en un determinado estado. Este fue el motivo por
el cual el motor con turbina de gas adquirié desarrollo recién cuando el avance tecnoldgico permitio el
empleo de alabes capaces de resistir altas temperaturas generadas en el proceso. De acuerdo con lo
estudiado en termodinamica, la ecuacion general de la energia aplicada a un volumen de control por

unidad de caudal masico establece que:

ct c3
q+h1+?+zl=Wt+h2 +?Z2

Normalmente Z1=Z, por lo tanto la ecuacion la podemos expresar también de la siguiente manera:

2 2 2 2
Cc, —C Cc,y —C
u_kwtch('rz_'rl)_ku

=h;,— h
q 1 1+ 2

+ W,
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Y ordenando segun sub- indice

c3 cf
q = (CpTZ +?) +(CpT1 +?) +Wt

En la ecuacién anterior Pp. T es la entalpia y
c3
2
es de uso comun en los problemas Aero termodindmicos, y normalmente se lo utiliza como un Unico
parametro que se lo denomina entalpia total o de impacto que se indica por:

c

ht=h+7

Este concepto de entalpia total o de impacto simplifica la ecuacién general de la energia en el estudio
de los procesos que qué se producen durante el funcionamiento de un motor con turbina de gas.

teniendo en cuenta el concepto anterior anal analizaremos los distintos procesos que se producen en un
turbo reactor qué es el que posee el mayor niamero de componentes fisicos. Para un motor con turbina de
gas fijo, el analisis es similar incluyendo los elementos difusores y toberas que no lo poseen.

El esquema de un turborreactor indica lo siguiente:

ADMISION COMPRESION COMBUSTION ESCAPE

Enlrada de aire  Camaras de comblstion 7 Turbina’
Sacoin fria Seccitn caliene

llustracién 1Turborreactor
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Las secciones por considerar son:

a- Entrada al difusor

1- Entrada al turbocompresor

2- Entrada a la camara de combustion.

3- Entrada a la turbina

4- Entrada al conducto de escape o tubo de chorro

5- Entrada a la tobera

En el caso del turborreactor y con el fin de simplificar el analisis, supondremos que el calor agregado o
sustraido al motor considerado como sistema, por transferencia al medio es despreciable en comparacion
con el total generado en el proceso.es decir la simplificacion permite considerar que todos los procesos de
cambio termodinamico que se producen en el turborreactor son adiabaticos con respecto al medio, pero
irreversibles.

Para el analisis supondremos que el aire entra al difusor con una velocidad C, y los gases de
combustion salen de la tobera con una velocidad Cs. Los elementos para considerar son:

a) Difusor de entrada: el aire entra al difusor con una velocidad Va y por eso esto del desplazamiento

de la aeronave experimenta una primera compresion (finalidad del difusor) para compensar las pérdidas
por friccion a fin de que la corriente mantenga supresion total hasta su entrada al turbocompresor. En el
difusor ademés de condiciones adiabaticas no se produce trabajo por lo tanto la ecuacion del P.P se

reduce a:
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b) Turbocompresor: el aire que llega al turbocompresor con una entalpia total hay sufre en el mismo

una compresion dindmica para incrementar su nivel de energia, de tal manera que en el proceso siguiente
experimenta una expansion para obtener energia mecénica. En el turbocompresor el sistema recibe un

trabajo del medio exterior, por lo tanto, la ecuacién del P.P indica que:

htZ = htl + W
O bien;

2
C
hz +7=h1 + =

El trabajo W es el entregado por el turbocompresor a la sustancia de trabajo (en este caso aire) y y no
el recibido por este en eje, que l6gicamente sera mayor.

c) Camara de combustion: en este elemento del ciclo se suministra energia en forma de calor a la

sustancia de trabajo proveniente de su combustién, transportada por los gases. En el proceso intervienen
tres elementos o fluidos: aire combustible gas de combustion. El balance de energia para esta etapa

indica:
Gohyy = Gche +q =hy + (Gahc)ht3

Donde:

Ga= caudal de aire aspirado por el turbocompresor.

Gc= caudal de combustible suministrado a la camara de combustion.
hc= entalpia del combustible

h= entalpia del aire a la temperatura de combustion.

hi3= entalpia de los gases de combustion a la salida de la cAmara de combustion.
Si la ecuacion anterior la dividimos por Ga tendremos los parametros referidos a la unidad de peso.

Gg Gc q _Gg G
A 2 . B
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. ., G L - .
Y si a la reaccién G—“ la indicamos con la letra "f" llegamos finalmente a

a

he, +th+qC= (1+f)ht3

Como en la préactica existe una limitacion tecnoldgica de materiales a utilizar a la salida de la caAmara,
es necesario disminuir la temperatura de los gases de combustion a la salida de esta para lo cual se inyecta
(diluye) un gran volumen de aire, por lo que normalmente el valor del coeficiente “f” es muy pequefio y

se lo puede despreciar. Con eso la ecuacion anterior se reduce a:
hez +qc = hes

d) Turbina: En la turbina de los gases provenientes de la camara de combustion se expanden

suministrando un cierto trabajo. La ecuacion de la energia se expresa por:
hez = hey + W
W es el trabajo suministrado por los gases de la turbina y no el que se transmite al medio.

e) Tobera: es el elemento final en el turborreactor y su finalidad es comunicar alta velocidad a los
gases de combustion (escape) para lograr el efecto de empuje por reaccién. Se considera que, entre la
salida de la turbina y la entrada a la tobera, que se denomina comdnmente tubo de chorro, no se produce
pérdida de presion. Como el proceso en la tobera se considera adiabatico, la velocidad del chorro de gases
debe formar parte de la ecuacion de la energia, Es decir sera:

cs

hes = hes +
t4 té 2
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Resumiendo, tenemos:

En el Difusor:
2
Ca
h h, = —
t1 a 2
En el Turbocompresor:
htZ - htl - W
(Energia suministrada por el compresor)
En la Cdmara de combustion:
his —hey; =q
(Calor generado)
En la turbina:
ht3 - ht4 =W
(Energia suministrada por los gases)
En la tobera:
2
Ce
h hye = —
t4 t6 2

(Aumento de velocidad)

La velocidad "C," corresponderia a la del vuelo de la aeronave.

Cancion Total que se produce en el ciclo Brayton se divide en dos etapas:

a) la parcial que se produce en la turbina, y por la cual se entrega al exterior energia en forma de
trabajo mecanico que se utiliza para el accionamiento del turbocompresor y;

b) expansion final en la tobera para acelerar el flujo de gases de escape de la turbina y obtener empuje

por el principio de reaccion.
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De acuerdo con el diagrama anterior serd W'=Wc (trabajo entregado por la turbina al compresor)

El rendimiento térmico del ciclo ideal del turborreactor sera:

Wy Wi = We (hes — he) — (hep — hg)

Ne

q q (hez — he)

Pero;
2
_ %
ht6 - ht4 - 2

y
2
C

hg = hyy = ?a

Reemplazando y operando tendremos:
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2
Ce Ce

Wi = hs — (ht4—?) = hiz — hyy +?
2 2

a Ca

W, = hyy — (htl —? - (htz _htl) —7

2 2

C C
B (hez — hey) + 7a = (hez — hey) — 7a
e (hes — hez)

Pero;

his — heyy = Wy =W, = hyy — hyy

Resultando finalmente
c —c?

Tt = 2(hes — hez)

Para un motor industrial con turbina de gas (planta estacionaria) tendremos lo siguiente, anoche tigre
difusor me tobera:

23



X

Ministerio de Educacién y Deportes
Universidad Tecnoldgica Nacional
Facultad Regional Reconquista %2020 - Afio del General Manuel Belgrano”

La expansion 4-5 puede realizarse en otra turbina, que se denomina turbina libre o eventualmente todo
el Salto 3-5 en una turbina.

El rendimiento ideal del motor seria en este caso:

g (s = hs) = (hy = hey)
f (hez — hez)

Como:
hiz — heg = Wy = W, = hyy — hyy
Resulta también:
hiz — hs — hyz + hey) _ hiy — hes
(hez — hez) his — hey

Ne =
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